= 


COLECȚIA 
PROPULSIA AEROSPAȚIALĂ 


SERIA 
ÎNVĂȚĂMÂNT 
Prof. dr. ing. VIRGIL STANCIU 


Universitatea „POLITEHNICA” din Bucureşti 


BAZELE 
PROPULSIEI AERONAUTICE 


CURS 


Numărul 23 


Editura PRINTECH 
BUCUREŞTI 2012 


Editura Printech 


TIPAR: 
S.C. ANDOR TIPO S.R.L. - EDITURA PRINTECH 
Str. TUNARI, nr. 11, sector 2, BUCUREŞTI SINTEX- OC: 

3 SEUL 1 EA- EN 
Tel./Fax: 021.211.37.12; 021.212.49.51 BON mmp cazu | A 
E-mail: andortipoByahoo.com 


Descrierea CIP a Bibliotecii Naţionale « a României 
STANCIU, VIRGIL 

Bazele propulsiei aeronautice / Virgil Stanciu. — 
Bucureşti : Printech, 2012 

Bibliogr. 

ISBN 978-606-521-894-9 


629.7.03 


© Copyright 2012 
Toate drepturile prezentei ediţii sunt rezervate Cosoi Nicio 
parte din această lucrare nu poate fi reprodusă, stocată sau 


transmisă indiferent prin ce formă, fără acordul prealabil scris al 
autorului. 


en RS 


CUPRINS 


PARTEA IA NOȚIUNI FUNDAMENTALE. . cmeeeaeee 


A. Breviar... eocecoessssres ETE Siinain PEA doi astea 
B. Notiuni generale... ceace eee neeannceeeee eaeganeaa tigani iasa 
1. Realizarea deplasării... neneenngne enma 
2. Generarea forței de tracţiune... 


3. Subsistemele componente ale unui sistem de propulsie........ 
4. Clasificarea sistemelor de propulsie............., se alea Laz 
5. Prezentarea generală a sistemelor de propulsie 


C. Scurt istoric al propulsiei aeriene... cnc... 


Capitolul 1. Performanţele sistemelor de propulsie...... 
1.1, Generalităţi... nene nenea 
1.2. Foiţa'de tracțiune, none t 
1.3. Studiul acţiunii fluidelor asupra sistemelor materiale... 


1.4. Modele fizice ale forţei de tracțiune... eee 


1.4.1. Concepte fundamentale..........<. ceea 
1.4.2. Clasificarea forțelor... manca eee eee 
1.4.3. Conceptele de grad de tracțiune și grad de reacție 
ale unui sistem... -iesse teter eertse piai 
1.5. Principiile generale ale propulsiei......... aie da ga 
1.5.1. Bazele matematice ale propulsiei......... „ma caceeie-. 
1.5.2. Clasificarea canalelor de lucru... ceeace 
1.5.3. Posibilităţi de creştere a forței de tracțiune.......... 


1.6. Alte forme ale forţei de tracțiune.......... <a eee 


1.6.1. Forma globală... ceeace eee 
1.6.2. Exprimarea forței cu ajutorul funţiei forței de 


tracțiune 


1.7. Randamentele sistemelor de propulsie... near 


td 


1 


1.7.3. Randamentul global. 


1.8. Performanțe specifice... manea eee 
1.8.1. Forţa de tracțiune specifică... cae anna eee ae 
1.8.2. Consumul specific de combustibil.......... caca 
1.8.3. Greutatea specifică... neeeeeaee 
1.8.4, Aria frontală Specifică. cir oct aa pă a a 
PARTEA A II-A SISTEME DE PROPULSIE CU 


COMPRIMARE MECANICĂ. nn eennneeeeene cea 


` — Capitolul 2. Motorul turboreactor simplu flux... cuc. 


2 Generalităţi: ca a iii colete ob golite pesta io d aar 
2:2. (REA te SECI am a a acea n i cp Digli 
2.2.1. Schema de principiu, elementele componente şi 

funcţionarea motorului... eanoaanee 
2.2.2. Parametrii şi coeficienții motorului turboreactor... 


2.2.3. Condiţia de funcţionare în regim staționar.............. 


2.2.4, Calculul excesului de aer........: caca eee neeeeeee 


2.2.3: Ciclul PRO pacea tai noa tii tisă 

2.2.6. Studiul caracteristicilor de exploatare ............... 

Capitolul 3. Motorul turboreactor dublu flux...... sigle 
31. Motorul turboreator dublu flux cu fluxuri separate 

(MIRDES): zice a aa ga il Dat 

CĂ Bă Generalităţi. 


3.1.2. Condiţia de curgere staționară...... 
3.1.3. Performanţele MTRDF-S 
3.1.4, Stadiul ciclului real al MTRDF-S ......ce ceea 
3.1.5. Caracteristicile de exploatare ale motorului 


turboreactor dublu flux cu fluxuri separate............, 


110 


153 


158 


Capitolul 4. Motorul turbopropulsor....... 


3.2. Motorul turboreator dublu flux cu fluxuri amestecate 


(MIRDE-AM).1 se n e n dee e ca a d dida 194 
3.2.1. Generalități... aia Danii aiaa eseul au 2 IA, 
3.2.2. cai MTR DE-AM ceeace 195 
3.2.3. Studiul ciclului real al MTRDF-AM.....nece acneea 196 
3.2.4. Calculul amestecării şi performanţele 

MTRDF-AM cc oceane „202 


209 


„209 
209 


4.1.2. Dezavantajele motoarelor turbopropulsoare......... 211 


4.1. Generalități 


4.1.1 Avantajele motoarelor turbopropulsoare 


4.2. Schema de principiu a motorului turbopropulsor ........ 212 


4.3. Condiţia de funcţionare în regim staționar staționar a 213 


motorului turbopropulsor......ncnnennenene nenea cazarea ceace 
4.4. Performanţele motorului turbopropulsor. ..........s.1.4. 215 
4.4.1. Performanţe absolute... ena se 215 
4.4.2. Performanțele specifice -sae aceea neoennnazeaee 216 


„218 
218 


4.5.2. Influența parametrilor asupra distribuţiei optime... 222 


4.5. Ciclul rea! al motorului turbopropulsor 


4.5.1. Distribuţia optimă a energiei disponibile... 


4.5.3. Determinarea coeficientului de distribuție.............. 223 


4.6, Studiul caracteristicilor de exploatare ale motorului 


turbopropulsor ce ea a ea d a Aa at 224 
4.6.1. Generalități. oceane 3 a ate ata ata 224 
4.6.2. Caracteristica de viteză .........cc nea aere 225 
4.6.3. Caracteristica de înălțime... .cnannceeaennnaeeeaaenaeaaee 231 
4.6.4. Caracteristicile de turație şi de sarcină 0.9.00... 240 


4.6.5. Calculul caracteristicii de turație a motorului 


turbopropulsor.. 


4.7. Caracteristica universală a motorului turbopropulsor... 248 
PARTEA A III-A SISTEME DE PROPULSIE CU 
COMPRIMARE DINAMICĂ... nnnaeneenasaeanaaaae 25l 


A. Introducere... E EOE AAE E EE d auzi să 253 

B. Avantajele sistemelor de propulsie cu comprimare 254 
dinamică... 

C. Dezavantajele sistemelor de propulsie cu comprimare 255 
LEE Tnit: m naeaa sc EEEE A ET PAS 


Capitolul 5. Motorul statoreactor........ 11. .... 


257 
5.1. Generalităţi 257 
5.2. Motorul statoreactor subsonic........ nene eeeeee ese 257 
5.3. Motorul statoreactor supersonic... <a aeeeeeeeaeaae 259 
5.4. Ciclul real al motorului statoreactor......... ne nanaeeeeee 260 
5.5. Parametrii de bază... eee neee eee 261 
5.6. Performanţele motorului statoreactor...... eee aaa 262 
5.6.1, Forfa de SEaGie sn pc cetera a ea ai aa a 262 
5.6.2. Forța de reacţie specifică.......... i PREA RR 264 
5.6.3. Consumul specific de combustibil. ....... -210.212202 265 
5.7. Caracteristicile de exploatare ale motorului 265 
statoreactor...... m acoeco cae 
5.7.1. Caracteristica de viteză... 266 
5.7.2. Caracteristica de înălțime... aceea amane 270 
5.8. Calculul caracteristicilor de exploatare.............me eee 271 
5.9 Motorul statoreactor cu ardere supersonica...... +.. 272 
5:91; Introducere sie cec ua ata 2 de adună lut du 272 
5.9.2. Caracteristicile motoarelor statoreactoare............... 273 
5.9.3. Zborul hipersonic........n caen eneeeae eee 275 
5.9.4. Analiza performanţelor motorului pentru zboruri 
Bipersonice. seic ati apnee dă apti de pa 281 


5.9.5. Analiza ciclului termodinamic... -+ pene 290 
5.9.6. Performanţele motorului... ceeace aupra 298 
5.9.7. Analiza primului principiu... idea voteaza 301 
5.9.8. Analiza tracțiunii. en eenneeee en neeeaemeee 305 
Capitolul 6. Motorul pulsoreactor........... „nec cnecrr: 313 
6.1. Considerații generale... eee 
6.2. Arderea în regim pulsatoriu........ nn 
6.2.1. Oscilaţii sporadice... emana 
6.2.2. Oscilaţii de înaltă frecvenţă... 


6.2.3. Oscilaţii de joasă frecvență.. 


6.2.4. Arzătoare pulsatorii 


6.3. Caracteristicile motorului pulsoreactor...........- irc 323 
6.3.1. Avantaje... a cs ea 323 
6.3.2. Dezavantaje... nenea Si mioara adina 323 

6.4. Schema de principiu a pulsoreactorului......... anno neeee 324 

6.5. Pornirea motorului... nenea 325 

6.6. Studiul proceselor de reaprindere și ardere......... kk... 326 
6.6.1. Metode de aprindere... eee 326 
6.6.2. Consideraţii gazodinarăice privind reaprinderea.... 327 
6.6.3. Viteza de ardere....... ceace 333 
6.6.4. Avantajele arderii pulsatorii......m. nenea eee 335 

337 


Bibliografie... nana eneeeennnnenanace oenenonanannan aa temeee 


Si 


BR) 


PARTEA I A 
NOŢIUNI FUNDAMENTALE 
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h. BREVIAR 


Înainte de a trece la studiul general al sistemelor de propulsie, care 
constituie obiectul acestei lucrări, se va face o prezentare a termenilor 


utilizați în aeronautică, în general, cât și în domeniul propulsiei, în special. 


SISTEM 
a. Definiție 
Prin definiție, sistemul reprezintă un ansamblu de elemente materiale 
sau imateriale aflate într-o relație de interdependență şi interacțiune, care 
funcționează ca un întreg organizat, unitar. 
b. Exemple : 
În prezent, se întâlnesc numeroase sisteme, cum ar fi: 


- Sistemul fizic; ; 
- Sistemul matematic; i 
- Sistemul chimic; 

- Sistemul fizico-chimic; 

- Sistemul tehnic; 

- Sistemul informațional; 

- Sistemul economic; 

~- Sistemul planetar (solar); 


- Sistemul interplanetar, etc. 


I Sistem tehnic 


a. Definiţie 
Sistemul tehnic reprezintă un sistem compus din corpuri materiale 
solide. ; 
Din punct de vedere al mişcării realizate de elementele componente, 


sistemele tehnice pot fi: 


1L 


| 
1 


; 
- Sisteme tehnice dinamice; 
~ Sisteme tehnice statice. 
b. Exemple 

Cele mai întâlnite sisteme tehnice dinamice sunt: 
- Maşinile; 
- Vehiculele. 

Din categoria sistemelor tehnice statice fac parte: 
- Dispozitivele; 
- Camerele de ardere; 
A Canalele; 
a Tunelurile; 


- Difuzoarele; 


MAŞINA 


1. Definiție 
Maşina reprezintă sistemul tehnic dinamic, format din organe solide 
cu mișcări determinate, care serveşte la transformarea şi transportul 
materiei şi energiei. 
2. Clasificare 
Din punct de vedere al destinaţiei există patru familii de mașini: 
A. Maşihi, tehnologice; 
B. Maşini ide transport; ` 
C. Maşini energetice; 
D. Maşini pentru transportul energiei. 
aşa cum se poate observa din tabelul nr. A.1 
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Tabelul A.1 
OBIECT 
MATERE ENERGIE 
SCOP 
TRANSFORMARE A C 
TRANSPORT B D 


3. Maşina energetică 
a. Definiție 
Mașina energetică este sistemul tehnic dinamic, cu componente 
solide având mişcări bine determinate, care serveşte la transformarea 
energiei dintr-o formă în alta, E — E . 
b. Clasificare 
Din punct de vedere al sensului în care au loc transformările 


energiilor se cunosc două tipuri de maşini: 
- Maşini de forţă; 
- Maşini de lucru. 


I. Maşina de forță 
1. Definiţie 
Maşina de forță (motorul) transformă energia termică sau energia 
mecanică, sub formă de energie cinetică sau energia potenţială, în lucru 


mecanic, adică 


E, Ea (Ep Ep) > La- 


2. Clasificare 
a) După mişcarea rezultată, motoarele pot fi: 
a) Alternative; 
2) Rotative. 


b) După energia transformată în lucru mecanic motoarele pot fi: 
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&) Motoare cinetice 


E, > Lps 


e 'm 


2} Motoare potențiale 


E, >L, 


p m 


7 ) Motoare termice 


E >L, 


> a 
Din clasa motoarelor cinetice, rotative, fac parte turbinele de: 
- Apă — turbine hidraulice; 
- Aburi; 
- Aer — turbine eoliene (mori de vânt); 
- Gaze. 


Din clasa motoarelor potenţiale cinetice fac parte motoarele: 
- Hidraulice; 
- Pneumatice. 
Din clasa motoarelor termice fac parte miotoarele cu: 
- Ardere internă; 
- Ardere externă. 


Din familia motoarelor termice rotative fac parte turbomotoarele cu: 
- Ardere internă; 


- Ardere externă. 


II. Maşina de lucru 


1. Definiţie 


Maşina de lucru transformă lucru mecanic în energie mecanică, 
cinetică sau potențială, adică 


În > E, (EE). 
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2. Clasificare 

După energia obținută, în final, mașinile de lucru sunt 
a) Maşini de lucru potențiale, L, —> E, , compresoare; 
b) Maşini de lucru cinetice, L, — E,» elice. 

Compresoarele, după principiul funcțional pot fi 
-  Altermative, volumice; 
-  Rotative, dinamice. 

Compresoarele dinamice, după direcţia de curgere a fluidului sunt: 
- Radiale, centrifugale; 
- Mixte, diagonale; 


- Axiale, aerodinamice. x 


Elicile, după regimul de curgere al fluidului, în mişcarea relativă, 


sunt: 
- Subsonice; 
- Transonice; 
- Supersonice. 4 
„d 
VEHICULUL 


| 


1. Definiţie 
Vehiculul se defineşte ca fiind sistemul tehnic, cu sau fără 
autopropulsie, care se deplasează pe o cale de comunicație 
- terestră; 
- “acvatică; 
- aeriană; 
- extraterestră, 
ervind ca mijloc de transport. 
2. Clasificare i 


Din punct de vedere al spaţiului în care se deplasează vehiculul se 


întîlnesc: 
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- Spaţii fără materie, extraterestru; 
- Spaţii cu materie, 
a. Nava 
a) Definiţie 
Nava este vehiculul autopropulsat construit şi echipat pentru 
transport i 
într-un Spaţiu bine definit, 
£) Clasificare 
După natura mediului în care se deplasează; navele pot fi: 
- Acvatice, hidronave; 
- Aeriene, aeronave; 
- Cosmice, cosmonave; E 
- Interstelare, astronave; 


- Spațiale. 


b. Aeronava 
a) Definiţie p 
Aerobava este vehiculul care se poăte deplasa în aer datorită unei 
forțe de înaintare combinată, eventual; cu d forță de sustentaţie, 
A ) Clasificare 
Aeronavele pot fi: 
- mai uşoare ca aerul, aerostate; 


- mai grele ca aerul, aerodine. 


TERMENI FUNDAMENTALI 


L. Deplasarea 
Deplasarea unei nave într-un mediu presupune înaintarea şi 
menținerea sa, la un anumit nivel, în masa de fluid, sustentaţia. 


1. Înaintared se poate face prin: 
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- propulsie; 
- tracțiune; ` 
- combinaţia propulsie-tracțiune. 
a. Propulsia reprezintă exercitarea unei forțe de împingere, asupra 


unui vehicul, pentru a provoca înaintarea lui, ca în imaginea de mai jos. 


sens de deplasare 
b. Tracţiunea reprezintă exercitarea unei forțe de tragere, asupra unui 


vehicul pentru a produce înaintarea lui, ca în imaginea de mai jos. 


sens de deplasare 


2. Sustentaţia se poate realiza prin utilizarea unei aripi (alapa, pteron) 


- fixă, 
- mobilă 
- rotativă (helix); 
- batantă (koleos); 
II. Zborul 


Zborul este deplasarea în aer a insectelor, păsărilor, mamiferelor şi 
aerodinelor cu ajutorul aripilor. 


HI. Avionul (aeroplanul) 
Avionul reprezintă aerodina care utilizează, în scopul deplasării, un 


motor şi ca sistem de sustentație o aripă fixă. 
IV, Helicopterul 
Helicopterul este aerodina care utilizează, pentru propulsie şi 
sustentație, o aripă mobilă, rotativă. 
V. Coleopterul 
Coleopterul este aerodina care utilizează, pentru propulsie şi 
sustentație, o aripă mobilă, batantă care poate fi introdusă într-o teacă. 
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TERMENI UZUALI 


Acţiune, 


Adiabatic, 


Aerian, 


Aerodinamic, 


Aerodrom, 


Aerogară, 


Aeronautica, 


Aeroport, 


Aerospaţial, 


Agregat, 


Ajutaj, 


Autopropulsat, 


Aviaţie, 


Carburant, 


exercitarea unei forțe sau a unei influențe asupra 
cuiva sau ceva; 

proces în interiorul unui sistem închis fără a ceda 
sau primi caldură din exterior; 

care se referă la aer; 

construit să întâmpine o cât mai mică rezistență la 
deplasarea în aer; 

teren special amenajat pentru decolare, aterizare și 
manevrarea la sol a aeronavelor; 


ansamblu de clădiri pe un aeroport unde se află 


serviciile necesare asigurării traficului aerian; 
ştiinţa şi tehnica de a construi aeronave, precum și 
tehnica de a naviga; 

ansamblu alcătuit din terenul, clădirile şi instalațiile 
necesare  decolării, aterizării, adăpostirii și 
întreţinerii aeronavelor; i 

referitor la tehnica zborurilor în spațiile aerian şi 
extraterestru; 

grup format prin cuplarea unei maşini de forță cu 
una sau mai multe mașini de lucru sau cu un 
generator; 

tub scurt al cărui profil permite curgerea unui fluid 
Ta presiuni, respectiv viteze dorite; 

care se deplasează folosind energia unei surse 
proprii; 

navigația cu o aerodină; 

combustibil lichid folosit la motoarele cu ardere 


internă; 
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Călătoria, 


Comburant, 


Coeficient, 


Combustibil, 


Dispozitiv, 


Efuzor, 


Ejector, 


Ejecţie, 


Energie, 


Fuzee, 


Injecţie, 


A naviga, 


Navigaţie, 


drumul efectuat de o persoană într-un loc 
îndepărtat; 

corp care întreține arderea având în componență, de 
regulă oxigen; i 

constantă care multiplică o mărime sau raportul 
dintre două mărimi care caracterizează un proces; 
material care are însușirea de a arde, fiind folosit ca 
izvor de căldură; é ` 
ansamblul de organe legate între ele într-un anumit 
fel, fără posibilitatea de a se mişca și care 
îndeplineşte o anumită funcție, într-un sistem 
tehnic; 

tub cu secţiune crescătoare prin care sunt evacuate 
în atmosferă gazele de ardere la ieşirea lor dintr-un 
motor; 

aparat care servește la evacuarea unui fluid dintr-un 
motor; 

evacuarea cu mare viteză printezan ajutaj a unui 
curent de fluid, folosit pentru propulsie; 


mărime egală cu capacitatea unui sistem de a 


efectua un lucru mecanic trecând dintr-o stare în 


alta; 
corp de formă aerodinamică în stare să înainteze în 


atmosferă datorită forței de reacție a gazelor care ies 


printr-un efuzor; 
introducerea sub presiune a unui fluid într-un spațiu 
închis; 

a călătorii cu o navă; 


faptul de a naviga; 
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pa 


Navigator, persoană care călătoreşte, adică 

- Aeronaut, navigator în spațiul aerian; 

- Cosmonaut, navigator în spațiul cosmic; 

- Astronaut, navigator în spațiul interstelar. 
Parametru, mărime proprie unui obiețt "care intervine în 


caracterizarea anumitor proprietăți ale acestuia, 


Ata 


$ 


B. NOȚIUNI GENERALE 


1. Realizarea deplasării 

În general, deplasarea şi sustentația unei nave se fac sub acțiunea 
unei forțe sau a unei combinații de forțe, tracțiune și portanță. 

Orice sistem de propulsie este în măsură să genereze energie sub 
diferite forme, pe care apoi o transferă fluidului de propulsie. 

Deplasarea fluidului este, de fapt, consecința transformării energiei 
sistemului în lucru mecanic şi a apariției forței de acțiune cu care sistemul 
modifică starea de mişcare a fluidului. 

Conform principiului acțiunii şi reacţiunii fluidul va reacționa, cu o 
forță egală şi de sens opus, asupra sistemului material. 

Această forță de inerție a fluidului este cunoscută ca forță de 
reacțiune. 

Din forța de reacțiune sistemul consumă o parte pentru învingerea 
unor rezistențe mecanice, aerodinamice, etc. Ceea ce rămâne este utilizată, 
efectiv, în scopul deplasării sale. 

Acea parte a forței de reacțiune utilizată exclusiv pentru deplasarea 
navei reprezintă forța de propulsie sau forța de tracțiune a sistemului. 

O analiză, pe baze fizice, a forței de tracțiune dezvăluie faptul că ea 
se poate produce prin reacție sau ca presiune. 

Ca urmare, întotdeauna, forța de reacție a unui sistem de propulsie 
este mai mică decât forța de tracțiune. 

Foarte frecvent în tehnică, pentru a clarifica lucrurile se admite că: 

- forța de reacţie sau componenta de reacţie a tracțiunii reprezintă 
forța de propulsie (împingere) a sistemului; 

- forța de presiune sau componenta de presiune a tracţiunii constituie 


forța de tracțiune (tractare) a sistemului. 
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În cele ce urmează se va utiliza, în general, termenul de forță de 
tracţiune a unui sistem de propulsie. 


2. Generarea forţei de tracțiune 
Foarte adesea se încearcă deducerea unei expresii generale pentru 
legea a doua a lui Newton, pentru sisteme cu masă variabilă, pe baza 


expresiei forţei exterioare F 


eu» 


E, = (MT), e.) 


luând M (masa) ca o masă variabilă. Acest mod de abordare constituie un 
caz particular al ecuaţiei generale a legii a doua a lui-Nexiton pentru 
sistemele în care masa nu este constantă. 

Iată de ce, în continuare, pentru a înțelege mai bine esența forței de 
tracțiune se apelează la un model simplu cel al unui sistem cu masă 
variabilă, 

În figura B.1 s-a reprezentat un sistem de masă M, la timpul z al 


cărui centru de masă se deplasează cu viteza Ñ, văzut dintr-un anumit 
sistem de referință. 


su 


=] 


Fig. B.1 
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3 
EA 
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Asupra sistemului acționează o forță exterioară, : Fa. După un timp 


i 
At, configurația se schimbă ca în figura B.2. $ 


YA tat 


: M-AM 
i CDu 


x 


Fig. B.2 


Sistemul ejectează o masă AM, al cărui centru de masă se 


deplasează cu viteza Ü. Evident, masa sistemului sia redus cu AM, 
devenind M-AM iar viteza centrului de masă al sistemului s-a schimbat 
în P+Af. 


Legea a doua a lui Newton, pentru un sistem de particule 


Fa, 2) 


BaB PrE, 03) 


în jare 
- 5, este impulsul final al sistemului, adică '. 


P, =(M-AM) (P +A7)+AM Ü, (b.4) 
- 5, reprezintă impulsul inițial, 


p=M-P. b.5) 


23 


Rt) 


Înlocuind, se obține, în final 


Dacă se trece la limită, când A/ —> 0 , atunci 


A 7 
At dt 
AF >0 
şi 
AM aM 
— =>- m. 
dt di. - st 


În aceste condiţii, relaţia (b.6) devine 


Fu sM- Zap Mg aM 


dt d d 


sau, grupând convenabil, 


GQ 


a d Didi 
Ea (if) D SE, Ca) 


care reprezintă legea a doua a lui Newton pentru un corp a cărui masă este 
variabilă. 


De obicei, mărimea Ü (7 + A 7), din relația (0.6), este chiar viteza 


relativă, VP, a masei ejectate faţă de corpul principal. 
Ca atare, ecuația (b.6) se poate scrie 
E z 
dV _ = = dM 
M:-——=F, +7. — 
de d= T 69 
Ultimul termen, din ecuața (b.8) reprezintă fizic viteza cu care este 
transferat impulsul către sistem, de către masa pe care sistemul a evacuat-o 


sau a colectat-o. El poate fi interpretat ca forță exercitată asupra sistemului 
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de către masa care îl părăseşte (forță de tracțiune) sau, în cazul de faţă, 
forța de reacție Faen 


Ca atare 
+ (0.9) 
în care, forța de reacție, 


; (b.10) 


este forța exercitată asupra sistemului de către masa care îl părăseşte. 


Concret, din condiții de dinamică a sistemului forţa de tracțiune, 


eee 


T este 


Fe FM. G.11) 


(b.12) 


reactie 


unde, foarte adesea, forța exterioară este rezultanta forțelor de presiune 


F asupra sistemului. 


presiune 
Deci, forța de tracțiune se poate exprima prin 


T = F presune t F'reaate > (b.13) 
în care 
Baca =P- M. (b.14) 


Evident, primul termen al expresiei (b.13) reprezintă componenta 


statică (de presiune) a forței de tracțiune T, iar cel de-al doilea termen 


constituie componenta dinamică (reactivă) a forței de tracțiune FE J 
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(b.15) 


Se face mențiunea că ponderile componentelor tracțiunii depind de: 
- sistem; 
- regimurile de zbor ale aeronavei; 


- regimul de funcționare ale sistemului. 


3. Subsistemele componente ale unui sistem de propulsie 


Pentru realizarea forței de propulsie, orice sistem trebuie să aibă în 
componenţă trei subsisteme: 


A. Fluidul de propulsie; 
B. Sursa de energie; 
C. Instalaţia de propulsie. 

A. Fluidul de propulsie, reprezintă subsistemul asupra căruia 
acţionează sistemul de propulsie în scopul modificării vitezei lui. De regulă, 
fluidul de propulsie poate fi aerul sau un amestec de aer şi produse de ardere 
cunoscut ca gaze de ardere. ! 

Din punct de vedere al provenienței fluidului de propulsie, sistemele 
se împart în două grupe: 

2) Sisteme de propulsie care îşi procură fluidul de propulsie din 
mediul înconjurător, care se numesc sisteme de propulsie aciene; 

b) Sisteme de propulsie care își procură fluidul de propulsie de la 
bordul navei, care se numesc sisteme de propulsie cosmice. 

B. Sursa de energie reprezintă subsistemul -capabil de a produce 
energia necesară accelerării fluidului de propulsie. Acea parte din fluidul 
de propulsie care participă la obținerea energiei, în sursă, se numeste foid 
de lucru. 

În prezent, se cunosc trei forme de energie: 


a) Energia termică, se poate realiza prin: 


26 


n ayse 


Moruzi ez a 


ni asemnea rage ap Pau ro 


urare Sat, tnt 3 aie 


RAPIDE OTET DAL O EP ETERA 2 TE II ein 


reacţii chimice de ardere a combustibililor; 
e reacţii nucleare, de fuziune sau de fisiune; 
captarea energiei termice solare. 
b) Energia electrică, se poate obține în două moduri: 
e în câmpuri electrostatice; 
e în câmpuri electromagnetice. 
c) Energia electro-termică, ce reprezintă energia jetului de plasmă 
obţinut pe cale termică şi accelerat pe cale electrică. 

Indiferent de energia folosită, din punct de vedere al transformării 

acesteia în lucru mecanic, sursele de energie se împart în două 
categorii după cum mişcarea produsă este o deplasare sau o rotaţie: 

a. Surse de energie alternative (ex. mecanismul bielă-manivelă); 
b. Surse de energie rotative (ex. turbina). 

Toate sistemele de propulsie care au în componență o sursă de 
energie alternativă primesc în denumire grupul de litere "moto", iar cele 
care au în componență o sursă de energie rotativă primesc în denumire 
grupul de litere "turbo". 

Indiferent dacă sistemele sunt moto sau turbo, fluidul de lucru 
suferă, în timpul traversării sursei, trei procese fundamentale fără de care 
nu se poate obţine energie şi lucru mecanic: 

1.Comprimarea; 
II. Arderea; 
III. Destinderea. 


I Din punct de vedere al comprimării, sursele de energie se împart 


a. Surse de energie cu comprimare mecanică; 
b. Surse de energie cu comprimare dinamică. 
a. Prin comprimare mecanică se realizează creşterea presiunii statice 


a fluidului de lucru prin intermediul unui consum de lucru mecanic. 
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Instalaţiile care produc comprimarea se numesc compresoare și ele 
se împart, principial, în două categorii: 

t Compresoare volumice; 
* Compresoare cinetice. 

Compresoarele volumice realizează comprimarea statică a fluidului 
prin reducerea spațiului în care se află acesta. Compresoarele volumice 
asigură grade mari de comprimare (ex.—100), precum şi debite de aer 
pulsatorii şi mici. Din aceste motive, compresoarele volumice sunt mai 
puţin folosite în prezent. 

Compresoarele cinetice realizează comprimarea statică a fluidului de 
lucru ca urmare a trecerii forțate a acestuia prin tunele profilate 
corespunzito regimului de curgere astfel încât fluidul să fie frânat. Astfel, 
pentru M< L tunelul trebuie să fie divergent iar pentru M> 1, tunelul trebuie 
să fie convergent. 

În funcție de direcția câmpului de forțe, compresoarele cinetice se 
împart în două categorii: 

1. Radiale sau centrifugale; 
2. Axiale sau aerodinamice, 

Câmpurile de forțe sunt create 'cu ajutorul rețelelor de palete, care 
pot fi fixe sau mobile. 

b. Comprimarea dinamică se realizează prin frânarea continuă sau 
discontinuă a fluidului de la o viteză, în general, supersonică, la o viteză 
subsonică, Acest lucru se realizează în tunele profilate corespunzător 
regimului de, curgere care se numesc dispozitive de admisie. 

comprimarea este un proces obligatoriu pentru stabilitatea arderii. 

II. Arderea se poate realiza în două moduri: 

a. La volum constant, (V=ct.); 


b. La presiune constantă, (p=ct.). 
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a. Arderea la volum constant este un proces nepermanent nestaţionar 
(parametrii fluidului variază în timp) şi totodată pulsatoriu (ciclic). Toate 
sursele de energie care realizează arderea la volum constant primesc, în 
denumire, grupul de litere "pulso". 

b. Arderea la presiune constantă este un proces permanent, staționar, 
în care parametrii fluidului sunt constanți în timp. Toate sursele de energie 
care realizează arderea la presiune constantă primesc, în denumire, grupul 
de litere "stato". ` 

II. Destinderea se poate realiza în rețele de palete de turbină sau în 


canale profilate (ajutaje). Ea nu constituie un motiv de clasificare a 


„surselor. 


C. Instalaţia de propulsie, reprezintă subsistemul pe care ia naştere 
forța de propulsie a sistemului, 

Se cunosc, în prezent, două tipuri fundamentale de instalații de 
propulsie: 

1. Elicea, care reprezintă o componentă auxiliară a sursei de 
energie. Ca urmare, forța de propulsie care ia naștere pe elice este rezultatul 
unei reacţii indirecte a fluidului. De regulă, forța dezvoltată de elice 
reprezintă forța de tracțiune/propulsie după cum elicea este plasată în fața 
sau în spatele sursei de energie. 

Toate sistemele de propulsie care au în componenţă, o elice primesc, 
în denumire, grupul de litere “propulsor”. 

2. Ajutajul de reacţie, care reprezintă o parte componentă a sursei 
de energie. Din acest motiv, forţa de reacţie care ia naştere pe ajutaj este 
rezultatul unei acţiuni directe a fluidului de lucru asupra sistemului. 

Toate sistemele de propulsie care au în componență un ajutaj, 
primesc, în denumire, grupul de litere "yeactor". 
Ajutajele pot fi de mai multe tipuri. Dintre acestea, cele mai 


importante, sunt ajutajele geometrice, masice şi termice. 
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Sursa de energie împreună cu instalația de propulsie alcătuiesc 


instalația de forță a sistemului. Având în vedere toate aceste criterii de 


Clasificare, se pot imagina circa 108.000 sisteme de propulsie. 


4. Clasificarea sistemelor de propulsie 


Schema generală de clasificare a sistemelor de propulsie este 


următoarea: 


Reactie indirecta — PROPULSOR 


Comprimare mecanica > MOTO TURBO 


Aeriene Pa 
Reactie directa — Aor 


Comprimare dinamica —> i To 


Solid — MRCS 
Cb. chimic+ Hibrid > MRCH 
Lichid -> MRCL 


Termice 4Cb. mutear| Ca. racie nuclei 


| P ara reactor nuclear 
Sisteme de propulsie : 


Energie solara 


Cosmice Elorice | Camp electrostatic —ionic => MRI 
Camp electromagnetic- fotonic -> MRF 


Electrotermice ~plasma —> MRP 
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5. Prezentarea generală a sistemelor de propulsie 
5.1. Motorul motopropuisor (MMP) : 

Acesta reprezintă un sistem de propulsie aerian: cu comprimare 
mecanică ce are în componență un motor cu piston şi una sau mai multe 
elici. Fluidul de propulsie este aerul. 

"Motorul motopropulsor este din punct de vedere istoric al doilea 
sistem care a apărut după motorul rachetă. 

Acest tip de motor echipează avioane mici sau avioane speciale. 

Puterile efective realizate sunt în intervalul P,>(50-1000) kW. 

Consumul specific efectiv de combustibil este de aproximativ 
Cspef=(0.2-0.3) kg/kWh. 

Din punct de vedere al consumului de combustibil este cel mai 
economic, iar din punct de vedere tehnologic reprezintă una dintre cele mai 
complexe soluţii constructive. i 

Motorul motopropulsor este folosit în prezent şi sk va utiliza şi în 
viitor. 

5.2. Motorul turbopropulsor (MTP) 

Acesta reprezintă un sistem de propulsie aerian ce are în componență 
cel puţin o turbină și o elice. Fluidul de propulsie este aerul. Din punct de 
vedere istoric, este al treilea sistem de propulsie care a apărut. 

Puterea efectivă pe care o poate dezvolta este P.=(1000-5000) kW. 

Nu este un mare consumator de combustibil, având un consum 
specific efectiv de csp p=(0.25-0.4) kg/kWh. 

Din punct de vedere tehnologic motorul turbopropulsor nu a atins un 
al maxim şi, ca atare, se poate încă perfecționa. Marile perspective ale 
sistemului sunt legate de înlocuirea elicei subsonice cu ună supersonică. 

5.3. Motorul motoreactor (MMR) g 

Acesta reprezintă un sistem de propulsie aerian, ce are în 

componență un motor cu piston ale cărui gaze de eșapament sunt evacuate 


prin ajutaje de reacţie (ex. ajutaj convergent-divergent Laval). 
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Acest tip de motor a rămas în fază de studiu teoretic. 
5.4. Motorul turboreactor (MTR) 

Motorul turboreactor face parte din categoria sistemelor de propulsie 
aeroreactoare care au ca fluid de lucru aerul. Sursa de energie este 
reprezentată de 1+3 grupuri turbocompresor, iar instalaţia de propulsie este 
un ajutaj de reacţie. Forţa de propulsie a sistemului va fi o însumare de 
forţe ce se obţin atât prin reacţie directă cât şi prin reacția indirectă a 
fluidului asupra organelor componente. 

Din punct de vedere al numărului de fluxuri de fluid de propulsie, 
motorul turboreactor cuprinde două familii: 

~Motorul turboreactor simplu flux, (MTR SF); 
-Motorul turboreactor dublu flux, (MTR DF). 

MTR SF se caracterizează prin faptul că, fluidu! de propulsie al 
sistemului participă integral la realizarea energiei din sursa de energie a 
motorului. Fluidul de propulsie este identic cu fluidul de lucru al 
sistemului. 

MTR DF se caracterizează prin; faptul că fluidul de propulsie al 
sistemului este cu mult mai mare, cântitativ, decât fluidul de lucru al 
sistemului. O parte din fluidul de prâpulsie înconjoară sursa de energie, 
participând la realizarea unei componente pure a forței de reacţie. 

Acesti tip de motor este cel mai întâlnit în prezent. Motorul poate 


avea fluxurile separate sau amestecate. MTR DF cu fluxuri separate se 


` foloseşte în aviația civilă, având o forță de tracțiune de până la 700.000 N. 


Consumul de combustibil înregistrat este de circa (0.03-0.08) kg/Nh. MTR 
-DF cu fluxuri-amestecate se folosește, cu precădere, în aviația militară, 
pentru avioanele ce realizează zboruri la viteze de circa M = (0.8-2.3). 
Perspectiva de modernizare a MTR DF este legată de mărirea 
diametrului secțiunii de admisie. “i l 
Există trei generații de MTR DF cu fluxuri separate: 1958, 1964 (RB 
211, CF 56, Pratt & Whitney JT9D) şi 1985 (RB 535, CFM 56, JT 10D). 
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5.5. Motorul pulsoreactor (MPR) 

Este un sistem de propulsie care are ca fluid de propulsie aerul, iar ca 
instalație de propulsie un ajutaj de reacție. Procesul de ardere realizat în 
motor este nestaționar, deci pulsatoriu. Forţa de reacție pe care o poate 
dezvolta motorul pulsoreactor variază de la câteva zeci de N până la 

(5000-6000) W. Este folosit pentru motorizarea aeromodelelor, 
avioanelor ţintă, etc. 

5.6. Motorul statoreactor (MSR) 
Reprezintă un sistem de propulsie cu comprimare dinamică a 
fluidului de lucru care are ca fluid de propulsie aerul, iar ca instalație de 
"Btopulsie un ajutaj de reacție. Procesul de ardere realizat în motor este 
staționar. Forța de reacţie pe care o poate dezvolta motorul statoreactor 
variază în intervalul (700000-300000) N. Consumul specific de 
combustibil este de aproximativ csp=(0.2-0.3) kg/Nh. Motorul statoreactor 
este folosit pentru motorizarea aeronavelor ce evoluează în regim 


supersonic (ex. SR 71 Blackbird). 
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C. SCURT ISTORIC AL PROPULSIEI AERIENE 
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Nu se poate aborda teoria sistemelor de propulsie aeriene fără a nu 
puncta principalele momente în dezvoltarea acestora şi, în același timp, 
fără a-i reaminti pe cei care au adus o contribuție majoră în elaborarea și 
fundamentarea teoriilor şi soluțiilor actuale. i 

i. Începuturile motoarelor aeroreactoare, 1860-1910! ; 
Principalele momente ale acestei perioade sunt următoarele: 

—1863, Jean Delouvrier (Franța) depune un brevet de aparat 
echipat cu un motor cu reacție denumit "aeronavă"; 

—1868, Matthew Boulton (Anglia) propune un brevet de propulsor 

£U reacție directă folosind gazele de ardere; 3 

—1887, Melikov (Rusia) propune un brevet de elicopter având 
palele antrenate de un motor cu turbină cu gaze; 

—1908, Ren€ Lorin (Franţa) realizează schema primului motor 
motoreactor ale cărui gaze de ardere erau îndreptate către un ajutaj reactiv în 
scopul creării unei forțe de tracțiune; 

—1910, Henri Coandă (România) realizează primul avion cu motor 
cu reacţie. În data de 10 decembrie 1910 are loc la Paris primul zbor al unei 
aeronave propulsate de un motor cu reacție. Motorul combinat avea în 
componență un motor cu piston, CLERGET de 50 CP, care antrena o 
maşină cu palete radială. Aceasta furniza aer comprimat unei camere de 
ardere inelară în care era injectat combustibil lichid. În camera de ardere 
avea loc aprinderea şi arderea amestecului proaspăt, gazele de ardere, 
dirijate în sens invers direcției de zbor, erau accelerate în conducta de 
evacuare. Astfel, se obținea o forța de tracțiune de F=2200 N suficientă 
pentru decolarea unui avion de 700 kg; 

—1910, René Leduc (Franţa) prezintă principiul motorului 


statoreactor; 1i 


` 
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—1910, Luigi Stipa (Italia) propune proiectul primului motor 
pulsoreactor. 
2. Primele proiecte de motoare cu reactie 1910-1940 

Primele proiecte de motoare cu reacție se dezvoltă în cadrul școlilor 
britanică şi geimană de profil. Astfel, şcoala engleză se remarcă în 1926 
când dr. A. A..Griffith propune prima teorie a turbinei cu gaze, realizează 
primul proiect de motor turbopropulsor cu compresor axial şi primul 
compresor axial (1936) pe care îl pune în funcțiune, în 1940, la Societatea 
Metro-Vickers. Tototodată în 1929 Sir Franck Whittle propune utilizarea 
turbinei cu gaze. El realizează primul brevet de motor turboreactor, W-l, în 
1930. Motorul, ce dispunea de un compresor centrifugal, a fost încercat la 
bancul de probă în 1937. În 1942 pe baza lui se dezvoltă o întreagă familie 
de motoare "NENE". 

Contribuțiile şcolii germane sunt reprezentate de Von Ohain care 
propune, în 1936, utilizarea turbinei cu gaze. Acesta realizează primul 
motor turboreactor cu compresor centrifugal și turbină centripetă în 1936, 
He S-1, capabil să realizeze o forță de reacție de F=1250 N. 

În Suedia, Lysholm construieşte prima turbină cu gaze, în 1933, care 
apoi va fi pusă în funcție în anul 1935. 

În Franţa, François Guillaume enunță, pentru prima oară, principiul 
de funcționare al turbinei cu gaze. i 

În 1937, Sensaud de Lavaud realizează primul motor turboreactor 
de 
100 daN. Jean Mély realizează prima încercare a unei turbine de gaze cu o 
putere de 500 C.P. 

În” 1938, Leduc propune un brevet pentru o turbină de gaze şi, de 
asemenea, o schemă foarte apropiată de vărianta actuală a motorului 
statoreactor. Primul zbor al acestui tip de motor va avea loc în 1949. 

în talia, Secundo Campine brevetează în 1932 un motopropulsor 


cu două compresoare centrifugale antrenate de un motor Gu piston. 
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3. Primele avioane cu motoare cu reacţie, 1940-1950 

În Anglia este realizat avionul Gloster E. 28/29, echipat cu un motor 
Whittle având o forță de reacţie de 7700 N. Primul zbor al acestuia are loc 
în data de 15 mai 1941, iar în iulie 1944, avionul va intra în serviciu. 

În Germania este realizat avionul Heinkel He 178, al cărui prim zbor 
are loc în august 1939. 

În Franța este realizat în 1948 primul motor turboreactor ATAR 101 
fabricat de SNECMA, iar în 1950, primul motor turbopropulsor TB 1000. 
Totodată, se pun bazele firmei Turbomeca (1938) cea care va produce 
motoare cu reacție de dimensiuni mici. În cadrul firmei este realizat primul 
compresor cu reţea de | palete reglabile. Primul motor cu turbină de gaze 
fabricat de Turbomeca realiza o putere de 200 kW. 

4. Începuturile producției avioanelor militare echipate cu motoare 
turboreactoare 

În Anglia, avionul Gloster Meteor zboară pentru prima oară în 1943 
şi intră în serviciul operativ în 1944. 

În Germania, avionul bimotor reactiv Messerschmitt Me 262 zboară 
pentru prima oară în 1941 şi intră în serviciu în 1944. Me 262 era echipat 
cu motoare turboreactoare Junkers-Jumo de 8500 N fiecare. 

5, Primele avioane de transport civil echipate cu motoare cu reacție 

În Anglia este realizat, în 1948, primul zbor al avionului Vickers 
Viscount 630 echipat cu motoare turbopropulsoare Rolls-Royce, Trent. 

Primul avion cu motor turboreactor este de Havilland Comet I 
Acesta zboară, pentru-prima oară, în 1949 şi intră în serviciu în 1952. Este 
scos, în acelaşi an din serviciu datorită problemelor cauzate de fisurarea 
fuselajului. În 1958 se reiau zborurile cu Comet IV. 

În Franţa, în 1955, avionul Caravelle zboară pentru prima oară. El va 


intra în serviciu în- 1959. Avionul era echipat cu motoare Rolls-Royce, 


Avon. 
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În S.U.A., aparatul Boeing 707, primul avion de transport civil 
echipat cu motoare cu reacţie, realizează primul zbor în 1954 şi apoi intră 
în serviciu 4 ani mai târziu în 1958. 

În U.R.S.S., avionul Tupolev 104 efectuează primul zbor în 1955 şi 
intră în serviciu în 1956. Aparatul era echipat cu motoare turboreactoare. 


În 1958 este prezentat la Paris primul motor turboreactor dublu flux, 
fabricat de Rolls-Royce, Conway. 
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Capitolul 1.PERFORMANȚELE SISTEMELOR 
DE PROPULSIE 


1.1. Generalităţi 


Studiul sistemelor de propulsie are în vedere, în primul rând, stabilirea 
performanţelor sale în orice condiţii de zbor sau de funcţionare. 

În al doilea rând, se pune accentul pe determinarea acelor parametrii 
care optimizează performanțele sale şi care pot constitui priterii efective de 
optimizare. ă 

În general, sistemele de propulsie aeroreactoare au ca performanțe 
fundamentale forţă de tracțiune și consumul specific de combustibil, iar 
sistemele de propulsie aeropropulsoare se caracterizează prin putere efectivă 
şi consum specific efectiv de combustibil. 

De menţionat că, o mare importanţă, în aprecierea calităților unei 
viteze de viteze de propulsie, o au randamentele sale și, în special, dintre 
acestea, randamentul de propulsie. 

Nu sunt de neglijat nici randamentele componentelor unui sistem, 
între care randamentul compresorului joacă un rol esenţial în definirea 
ecbnomicităţi lui. 

Pentru o bună comparaţie între performanţele diferitelor sisteme se 
definesc, pe lângă performanţele obținute, performanţele specifice. 

În cele ce urmează, se vor trata, pe rând, toate aceste performanţe. 


1.2. Forţa de tracțiune 


Performanţa fundamentală a unui sistem de propulsie aeroreactor este 


forţa de tracțiune. 


e] 


Practic, sistemul produce energie care se transferă fluidului de 


propulsie prin intermediul unei forțe de acțiune Ē, Fluidul va reacționa cu 
"a 
FSA! z 
o forță egală şi de sens opus, denumită forță de reacțiune F. 


Forța de reacțiune este utilizată pentru deplasarea sistemului şi 
învingerea unor rezistențe aerodinamice Ř, , şi mecanice, Ř„. 
La rândul ei, rezistența aerodinamică poate fi cauzată de: 
- formă, Rs 


- frecare, Ra š 


- curgerea indusă, Řa 3 


- undă, Ř„- 


Ca urmare, 


sau, în general, 


Acea componentă a forței de reacțiune folosită pentru deplasarea 
sistemului este denumită forță de tracţiune 7 , sau forță de propulsie F, » în 


funcție de locul unde îşi exercită acțiunea asupra sistemului. 


Prin urmare, tracțiunea se poate exprima prin relaţia globală 


i T=E-A,. 


H EN 


Calcuiul forței de tracțiune se poate face pe baza unor modele care, 
însă, au toate la bază teorema impulsului aplicată masei de fluid care 
travesează sistemul. 

În continuare, se vor dezvolta câteva dintre aceste modele. De 


remarcat că, deşi formulele forţei de tracțiune depind de volumul de 
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control considerat pentru aplicarea teoremei impulsului, totuşi mărimea 
acesteia este neschimbată. 

Alegerea unei sau alteia dintre formulele forței de tracțiune se face în 
conformitate cu regimul de zbor al aeronavei precum şi cu posibilitatea 


determinării tuturor mărimilor geometrice, cinematice și termodinamice. 


1.3. Studiul acţiunii fluidelor asupra sistemelor 
materiale 


Propulsia oricărei nave, în atmosferă sau în cosmos, se realizează 
prin intermediul forței de tracţiune dezvoltată de sistemul propriu de 
propulsie. Pentru a obține o forță de tracţiune este necesar să se adapteze 
legea a doua a lui Newton, pentru fluidele în mişcare. 

De fapt, această lege fizică este exprimarea matematică a 
principiului impulsului conform căruia variația în timp a impulsului unui 
sistem este egală cu forța netă exercitată asupra lui, adică 

d ar a 
(m P)>2. a) 
în care F reprezintă rezultanta forței care acționează asupra sistemului. 

În cazul de față, al fluidelor în mișcare, corpul este reprezentat de un 
volum de control fix V „ iar forțele care acționează asupra lui pot fi forțe de 


corp sau forțe de suprafață. 
Forțele de corp, care acționează asupra fluidului din volumul V, 


sunt generate de câmpurile ce există în spațiu, câmp gravitațional, câmp 
electromagnetic, etc. 


Fie f, forța de corp pe unitate de masă de fluid. Admițind un fluid 
elementar dV , forța de corp pe acesta va fi ( PN 3, iar pe întreg 


volumul de control fo Fav x 


4i 


Forțele de suprafaţă acționează asupra suprafeței care delimitează 
volumul de control, fiind produse de două surse, presiuni de suprafaţă, p 
şi eforturi de forfecare la suprafață, T. 

Considerând un element de suprafață dS=n-dS şi doi vectori 
unitari, n perpendicular pe dS , şi m, paralel cu dS:, atunci forța totală de 


suprafață care acționează pe dS este 


Îp-nas + [e-m as. 
i Ss 


Semnul minus din faţa forței de presiune semnifică faptul că 


presiunea acționează spre interior, în sens opus vectorului S, spre 


exteriorul suprafeţei. 
Ca atare, forța totală care acționează asupra volumului de control fix 


este 


F= [p-f-av- p-n-dS + r-m-aS.. a2) 
v sS k 


În ceea ce priveşte termenul din stânga al relației (1.1) el poate fi 


scris ca 
di A 
S(mV)=4+4, (.3) 


în care A, reprezintă variaţia impulsului fluidului care traversează 


suprafaţa S , adică 
4 =|P-(p-7:d5), (1.4) 


iar Aa este fluctuaţia impulsului fluidului datorită efectelor nestaționare şi 


tranzitorii, din volumul de control 


Z [oP 
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sau 


4. ii a.s) 


Ca urmare, 


Z (m F)= [(pP-45) F+ a (6) 


Înlocuind relațiile (1.2) şi (1.6) în (1.1) rezultă ecuaţia impulsului 
[lo Pas) Pe A ua d TR 


= are. fras 


aD 


care reprezintă forma integrală a legii a doua a lui Newton aplicată curgerii 
fluidelor vâscoase. i 
Dacă se iau în calcul şi eforturile vâscoase normale, ecuaţia (1.7) se 


poate exprima prin 
f(e? F. -d5). d aer a alp aLam {eT F-N- fe dS+F, (1.8) 


în care F, este forța care include efectele frecării. 


Neglijând efectele frecării, ecuația impulsului devine 


[lo F-a3) F+ | ale: Liia 


a i 


(9) 


sau, ţinând seama că 
[o-d5= S (Voa, 


atunci (1.9) se poate scrie 
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2(p-7) iei 
[+ [te F) av= Z 
=| PFN- [o p-av. ici 


Deoarece, volumul de control este fix şi p-dV =dm atunci 


(EP wi ora ipar], E 
[9(27-7)-av = [1(2-79)-s, (1.12) 


n(o- F-P)-dS=(p-ds-n:P)-F=(p-d8-V-cosa)- F, 


unde a este unghiul dintre V şin. 
Evident, produsul 


p-aS-a-P = p-dS-V-dosa=dm, (13) 


reprezintă debitul masic elementar pe secundă. Acesta va fi pozitiv, în 
secțiunile în care fluidul părăseşte volumul V , şi negativ în secțiunile în 
care fluidul intră în volumul de control. 

i Dacă, prin convenție, se notează cù indicele / mărimile care se 
referă la secțiunea prin care fluidul pătrunde în V şi cu indicele 2 pe cele 
care caracterizează secțiunea prin care fluidul părăsește volumul, atunci 


ÎY-(p-7-7)-av= [am P:- [am Pe. ag 


Înlocuind în expresia (1.10) se obţine o formă generală a teoremei 
impulsului 


2 [pam 7]: fam Pa- jam? = 
ca g soo S (1.15) 
= [-n-p-as+ | o F-AN. 


Considerând o curgere staționară a fluidului şi neglijând efectele 


forțelor exterioare, relaţia (1.15) devine 
hara- h am Pi = [on p-as. (1.16) 


Teorema impulsului, sub forma (1.16), este utilizată pentru a 
determina forțele exercitate asupra pereților solizi ai canalului de curgere 
dacă sunt cunoscute condițiile la intrare şi ieşire. _ 


Pentru aceste aplicații se presupune că suprafața de control, S, constă 


din: 

-S;, suprafaţa prin care fluidul intră; 

-S2, suprafaţa prin care fluidul părăseşte volumul; 

-Se, suprafața pereților interiori și exteriori sau suprafața în contact 
cu fluidul. 


Ca atare, se poate scrie 
| [-n:p-a5= [| -7 - p,-dS, + | -7 pa -a52+ 
yen i (.17) 
+ í =n, Po dS p 


În figura nr. 1.1 este reprezentată schema geometrică a curgerii. 
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Fig. Li 


Fie Fa forţa care este exercitată, asupra fluidului, de suprafața S, 
es 


între secțiunile 7-/ şi 2-2, adică 


Fa= [ae - Pa- dS, = F canat» fuid » (1.18) 
Din relațiile (1.16), (1.17) şi (1.18) rezultă 


F putd-vocnal = f dm-F, - Í dmiV, + 
sai di il (1.19) 
+ iS =A: pr dS, + [ Fu Pr" Sa. 
Admiţând distribuții uniforme ale vitezelor şi presiunilor în cele 


două secţiuni fundamentale ale canalului atunci, în principiu, 


[amP=7-u 
şi 
[n-p-as=p:5. 
Ca atare, 
F conal-+ fuid = MP Mr p, S2- p,-5ı (1.20) 
sau 
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Fendy = (4-7 +75) (17+ p3) (21) 


2 Li 


în care, s-a pus în evidenţă expresia funcţiei tracțiunii 
i i 
F:=MV+p5. Z (1.22) 
Prin urmare, forța cu care acționează sistemul, în interior, asupra 


fluidului care-l traversează, este, Fe = Fa, » adică i 


Fon 2 Fa Fu. (1.23) 


Conform principiului acţiunii şi reacţiunii, fluidul va reacționa 
asupra sistemului cu o forță egală, în modul, și de sens opus forței de 
acțiune interioară, care, pentru moment, se va numi tracțiune interioară Tin- 
Aceasta este dirijată în sens invers sensului de curgere al fluidului fiind, în 
general, forța responsabilă de propulsia unei nave. 


Similar forței interioare de curgere se poate evalua şi o forță 


exterioară, ce acționează pe pereţii canalului de lucru, į 


Tea = f Prea "052 — f. Pien dStea (1.24) 


în care, 
Preu > Pieu T Pus 
Py, reprezentând presiunea mediului ambiant, considerată constantă în 
exteriorul sistemului. 


Ținând seama că Smax este arie maximă a canalului de lucru, atunci 


T =p (Sra -5,)= Pr (Sra -57 
Ta Spr (S-53) + (4.25) 
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Însumând cele două componente ale tracţiunii se obține tracțiunea 

totală 7, 
T=7 +7. (1.26) 

În valoare absolută, tracţiunea totală se poate scrie 

F= -P+ 2-3), -(11-7+ p-5) -pa (5; -5;) 
sau 
7] A |-7+3-(0-2)], [47 +5{p- py )], (1.27) 
unde, s-a pus în evidenţă funeție=forței curentului F, r 
Fo=M-V+5-(p-py). (1.28) 
Prin urmare, tracțiunea în valoare absolută devine 


ři- 


Fe 


2- Feil 25 (1.29) 
i 
sau ! 
[|= 7-7, +53- (pr-pPa)-S (P-P 030) 
respectiv i 


7-8, -F, pass: (31) 
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1.4. Modele fizice ale forței de tracțiune 
1.4.1. Concepte fundamentale 
În paragraful precedent s-au prezentat şi sintetizat câteva expresii ale 
forței de acţiune a unui sistem asupra fluidului care-l traversează. În esenţă, 
această forță este dată de expresia (1.18) 


Fa = |-ne-pe-a5, (1.32) 
Se 
sau, ţinând seama că 
n, dS, = d3, 
Fa = |-p,-d5e (0.33) — 7 
Se 


care, din punct de vedere fizic, exprimă rezultanta presiunilor exercitate de 
suprafața solidă a canalului asupra fluidului, în cazul în care acesta este 
perfect. 


Pe baza teoremei impulsului s-a obținut o expresie de forma 
Fa Fpa Fa, (1.34) 
în care F f este funcția forței curentului 
Fa=M:V+S-(p-pu). (1.35) 


Relaţia (1.34) permite un studiu, pe baze fizice, al forței de acțiune 


F=MV+p-5, (1.36) 
atunci 
Fa =Fi-S- py. (1.37) 
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1.4.1.1. Conceptul de forță de reacțiune 
Forţa cu care reacționează fluidul la acţiunea sistemului se numeşte 
forță de reacțiune, F . Fiind o forţă de reacțiune, F are rolul unei forţe de 
inerție, F; care tinde să păstreze starea inițială de mişcare a fluidului. 
Astfel, dacă fluidul este accelerat, forța de inerție se opune 


accelerării acţionând în sens invers sensului de curgere al fluidului, ca în 


figura nr, 1.2. 


wN 


Fig.12 j 


~ Dacă, din contră, fluidul este frânat, forța de inerție se opune frânării 


acţionând în sensul curgerii fluidului, figura nr. 1.3. 


2 


4 TAR A 
ae a - B 
& 


Fig. 1.3 
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Prin urmare, 


F=E=E i (1.38) 


în care E reprezintă forța de reacțiune a fluidului asupra sistemului, iar 


(1.39) 


FE 


aşa cum reiese din cele două reprezentări forțele E şi E având sensuri 


diferite. 
1.4.1.2. Conceptul de forță reactivă 


Se denumeşte, în continuare, o forță al cărei sens coincide cu sensul 


de curgere al fluidului, forța activă, şi se va nota cu 4, figura nr. 1.4. 


J~ 


: 


Fig. 1.4 
Se denumeşte o forță, al cărui sens este invers sensului de curgere al 


fluidului, forța de tracțiune sau reactivă, şi se va nota cu T „ca în figura nr. 
1.5. 


SNI 


1.4.1.3. Conceptele de static şi dinamic 


Aşa cum reiese din expresiile celor două funcţii introduse anterior, 
funcția forței curentului E şi funcţia tracțiunii E, oricare funcţie este 
alcătuită din două componente, una dinamică J, şi cealaltă statică A 
adică 

f=f+f.. (1.40) 

În general, componenta dinamică a funcţiei are forma 

F =M7 (1.41) 
iar cea statică se poate scrie = menee 


7,=5-(p-pa). (1.42) 


1.4.1.4. Conceptele de componentă dinamică şi componentă statică 
În baza relațiilor (1.34), (1.35), se poate scrie, dezvoltat, expresia 
forței de reacțiune 
FM Vi MpPr+So-(pr- pa) Si-(2, Pa) (1.43) 


sau, conform relaţiei (1.36), 
i 


Fe( i7; +r-p -òir Pip, 51 )+ pu (5-5), (1.44) 


adică 
F=F,-F, + pg (51-52). (1.45) 


Se pun, astfel, în evidenţă, cele două componente, dinamică şi statică 


ale forței de reacțiune 


F=Fa+F, (1.46) 
în care 
Fa =MV MP: (1.47) 
şi 
Fs =52: p, -51 p, + pa- (51-52). (1.48) 


1.4.1.5. Conceptul de forță de reacție 
Componenta dinamică este rezultatul variației impulsului fluidului în 
timp, între secţiunile fundamentale, adică 


Fall, (1.49) 
în care impulsul fluidului este 
Î=M-V. (1.50) 
Dacă impulsul la ieşire este mai mare decât impulsul la intrare, 
SS pi 
atunci componenta dinamică se numeşte forță de reacție, deci 
Fa=R. - 51) 
La rândul ei, reacția poate fi reacție pozitivă R > 0, dacă sensul lui 
R este în sens invers curgerii fluidului, sau reacție negativă R<0, în caz 


contrar, sensul lui È este acelaşi cu sensul de curgere al fluidului. 


Ca atare, simbolic se poate scrie 
Re Ta (0.32) 
şi 
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B- = Aa 


adică, reacţia pozitivă este o forță de tracțiune sau reactivă, iar reacția 


negativă este o forță activă. Interesează, în mod deosebit, reacţiile pozitive 


ale fluidului. 


1.4.1.6. Conceptul general de reacție 


Având în vedere că viteza este o mărime vectorială, atunci forța de 


reacţie va avea, la rândul ei, două componente, după cum vectorul viteză se 


poate modifica în mărime sau direcție. 


Se notează aceste componente cu R, şi Ra, indicii reprezentând 


mărimea şi respectiv direcția. 


Admiţând un caz simplificat, al unei curgeri bidimensionale, ca în 


figura nr. 1.6, în care axa x este orientată pe direcţia curgerii, iar axa y este 


perpendiculară pe direcția de curgere şi notând, în general, 


atunci 


(1.53) unde 
R, =M: V -MiV (1.56) 
și 
RM Mr 0.57) 
- Evident, se poate concluziona că 
al, 
iar 
Ra |R. Sa 
Ca urmare reacţia, la rândul ei, este de două feluri: 
- reacţie la modificarea mărimii vitezei fluidului; 
- reacţie la modificarea sau schimbarea direcției vitezei 
fluidului. 
Pentru a le deosebi, în cele ce urmează, se vor denumi generic: 
~ reacţie prin efect de ajutaj, r,; i 
- reacție prin efect de turbină, 7, . 
Deci, 
R, = Re (1.58) 
şi 
na Mape Ea Ru=k. (1.59) 
(1.54 ist 1.4.1.7. Bazele fizice ale componentei statice 
; Componenta statică este rezultatul acțiunii presiunii statice a 
usca 
(1.55) _în interiorul canalului, în secțiunile de intrare şi ieşire, Fs; 
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i 


- în exteriorul canalului de lucru, Fse, 


aşa cum se poate observa din schema reprezentată în figura nr. 1.7. 


pf = 
— = Lă 
Ba 2 za 
amyn a 
: S, S |an 
si — Vy 
« eu casă EI 
Fr 
ai 
Îi 
$ 2 Pe E. 
— m-i San at 
j F 
Fig. 1.7 
Evident, 
Fs Fastis (1.60) 
în care 


Fa =Fs, = f-pr ri -aS, = —p, +54 , componenta activă 
S, $ 


ton 1 


Fa SFs, = J-e -n,-dS,=-p, JS „componenta reactivă. 
S; 3 


7 


Ca urmare, 


Fs =F p, + Fr (1.61) 


Fp = Í -Py 7- dS; = -py (Sna -51 ), componenta activă; 


şi 


Fa = | —Pa -n-d$, =-pa (Se -S2), componenta reactivă. 
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Rezultă 
Fg = pa" 8 — Pi Su forţa reactivă 
şi 
Fe = Du (S, -S;), forța activă. 
Adunând ultimele două relaţii, se obține 
Fs = Pa Sa PS + Pa (552) (1.62) 


care, din punct de vedere fizic, poate fi o forță activă sau o forță reactivă. 
În principiu, dacă: 
-Fy >0, se obţine o forță reăctiva de presiune; 


-F <0 , rezultă o forţă activă de presiune. 


1.4.2. Clasificarea forţelor 
Din cele prezentate anterior a reieşit că forțele dezvoltate în 
sistemele termogazodinamice sunt într-o gamă extrem de variată ceea ce 
necesită o clasificare a lor. 
Astfel: 
a) După modul de realizare a lor se întâlnesc: 
- forţe de acţiune, F,; 
- forțe de reacțiune, F.. 
b) După sensul de acțiune al forțelor, în raport cu sensul de curgere 
al fluidului: 
- forțe active, A, A>0; 
- forţe de tracţiune, T, T <0. 
c) După sensul forţei, în raport cu sensul de deplasare al sistemului: 
- forţe active, 4A<0; 
- forţe de tracţiune, T, 7 >0. 
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d) Din punct de vedere fizic: Ca atare, 


- forțe dinamice (de reacţie), F; (R}; 
- forţe statice (de presiune), Fy, (F, >) i 


e) După efectul de reacţie realizat: Se defineşte grad de tracţiune al sistemului, g,, cât din forța 


- forțe de reacție, prin efect de ajutaj, R,; dezvoltată de acesta reprezintă forța de tracțiune, 


- forțe de reacție, prin efect de turbină, R. 


g=% (1.66) 
f) După efectul produs de presiunea statică: © F i G 
- forțe de presiune interioare, Fy; Sa i 
- forțe de presiune exterioare, Fg,- s ; 
y A T 
=-el 1.67 
E Ci (1.67) 


1.4.3. Conceptele de grad de tracțiune şi grad de reacție ale unui 


sistem Evident că, g, poate lua orice valoare în jurul valorii 7. În raport cu 


Considerentele de ordin fizic, prezentate până acum, permit aprecierea această valoare sistemele se pot clasifica după cum urmează: 


i si i ic, prin relația s 5 
că forța unui sistem se poate exprima, generic, pri ți - Sisteme cu supratracţiune g, > 1; 


F=7+4, | (1.63) 


i 


- Sisteme cu tracțiune totală g, =]; 


în care, - Sisteme cu subtracțiune g, <1; 


aT reprezintă componenta de tracțiune, - Sisteme active g, =0. 


- A este componenta activă a forței. Pe de altă parte, după cum s-a văzut, tracțiunea se poate obține prin 


Mai sugestiv, se consideră că dacă F > 0, atunci suma termenilor reacţie sau prin efect static datorat presiunii, adică 


pozitivi, T* , reprezintă componenta de tracțiune a forței, adică E. ae al 
T=Ta+Tr, (1.68) 


n 


ED N ma (1.64) 


i=} s 


în care Tr şi Tp sunt componentele de reacție și de presiune ale tracțiunii. 


Se defineşte grad de reacție, cât din forța de tracțiune se obține prin 


iar suma termenilor negativi, 7”, reprezintă componenta activă a forței, reacție, adică analitic, se poate scrie 
, ; 


adică 
g=. (1.69) 


AET. f (1.65) g 
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Ca şi g,, gradul de reacţie permite o clasificare a sistemelor cu 
reacţie în: i 
+ Sisteme cu suprareacţie g, >]; 
- Sisteme cu reacţie totală g, =]; 
- Sisteme cu subreacție g, <1; 


- Sisteme cu acţiune g, =0. 
1.5. Principiile generale ale propulsiei 


-1.5.1. Bazele matematice ale propulsiei 

Analiza efectuată asupra unui sistem a condus la ideea că numai 
anumite componente ale acestuia sunt capabile să producă forță de 
tracțiune, dispozitivul de admisie, compresorul, camera de ardere şi 
ajutajul de reacţie. 

De fapt, toate aceste componente sunt canalizații mai mult sau mai 
puţin profilate, în care se face sau, nu ur transfer masic sau termic către 
fluidul de lucru. 

Prin urmare, se întâlnesc anumite situații în care o componentă joacă 
rolul unui propulsor, adică se comportă ca un sistem material, cu suprafețe 
solide, generator de forță de propulsie. 

Forţa de propulsie se defineşte ca fiind acea parte a forței de 
reacțiune folosită efectiv la propulsia sau deplasarea unei nave printr-un 
mediu fluid. ! 

Este dă la sine înțeles că, în cazul deplasării navei în atmosferă, forța 
de propulsie-este mai mică decât forța de reacțiune, parte din aceasta fiind 


folosită pentru învingerea diferitelor componente ale rezistenței la 


înaintare, de frecare, de formă, de undă etc. 
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Se urmăresc, în cele ce urmează, acele modalități elementare de 
realizare a propulsiei care stau la baza sistemelor actuale. 
Se consideră, în continuare, teorema impulsului, aplicată unui volum 


de control de forma unui canal oarecare 


F= fa (o, -7 )adS,+ P (AAE 
S, 


(1.70) 
+] (CA, pS, + ja PS, + je B.P So 
în care, mărimile care intervin au semnificația cunoscută. 
Se ţine seama că, 
[i-(p-P.Phs= fan. (1.71) 
s S 
iar 
fan- P= fai- V,+ [ai P. 4.72) 
S Si S: 
Evident, debitele elementare sunt 
di, = p dS, Ve: -cos(ñ, Y, ) 
şi 


dh, = p, dS, V, -cos(ñ, P). 


Se notează cu F, şi Fp, componentele de reacție şi de presiune ale 


forței F , adică 


respectiv 


Considerând distribuții uniforme ale parametrilor cinematici şi 
termodinamici pe suprafeţele laterale ale volumului de control, atunci cele 


două componente devin 
=M 0 -M I, (1.73) 
şi 


Fp = pri pi S, + Pa -(5,+5,). 


Ca atare, în ipotezele considerate, forța totală a fluidului se poate 
exprima vectorial prin relația 


Fig. 1.8 


La aceeaşi relație se poate ajunge şi altfel, dacă se consideră funcțiile 


forței curentului definite în cele două secțiuni ale canalului adică 


în care 


şi 


cal! 


fe =-M,-V,-5-(p Pa)» 


aşa cum reiese din figura nr. 1.9. 


tea dacă Fig. 1.9 


Totodată, prin evidențierea componentelor funcțiilor vectoriale ale 


forței curentului de aceeași natură, se obțin expresiile 


sau ` 


În acest mod, se obține componenta forței F pe acea direcție. 
Astfel: ý 


- dacă se proiectează forța F pe o direcție oarecare, în sensul 
curgerii fluidului de lucru, se obține forța activă å a fluidului; 
- dacăse proiectează forța F pe o direcție oarecare, în sens 
invers curgerii fluidului de lucru, adică în sensul deplasării sistemului, se 
obţine forța de tracţiune, 7 , sau forța de propulsie a sistemului, 
Indiferent de situație, se va admite ca sens pozitiv pentru vectori, 


sensul considerat pe direcția respectivă. 


63 


P~ 


j 
| 
r 


i 
Din amaia coindei se desprind câteva principii fundamentale, 
care au o valabilitate generală, indiferent de forma canalului fluidului de 
lucru: 
a) Întotdeauna forța fluidului va fi egală cu suma vectorială a 
funcţiilor forței curentului, în cele două secţiuni fundamentale, intrare şi 
ieşire i 


Fa Ft 


indiferent de numărul secţiunilor de intrare şi, respectiv, ieşire unde 


SI E, = Za ja (1.74) 
şi 
sale k 
Fa = >, Fr, = (1.75) 
b) Vectorii funcțiilor forței curentului sunt orientaţi către volumul de 
control; 


c) Componentele dinamică Fi şi statică F, „ ale vectorului forţei 


curentului, sunt orientate către interiorul volumului și sunt de forma 


respectiv 


deoarece vectorii suprafețelor S, şi 5, sunt întotdeauna orientați către 


exteriorul volumului de control; 
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d) Forţa de reacţie a fluidului se obţine prin însumarea vectorială a 


componentelor dinamice ale funcției forței curentului 


E = Er, +5, . (1.76) 


adică, înlocuind 


e) Forţă de presiune a fluidului se obține prin însumarea vectorială a 


componentelor statice ale funcţiei curentului 


Es E + Fe E 0.77) 
— respectiv 
F, =-5, (Pi - pn) 5(p2— Pu) (1.78) 


sau, prelucrând parantezele 
F, =-5, Pi- Sa Po + Pa (5, +5); 


- f) Forţa de tracțiune se obține proiectând forța pe o direcție similară 
celei de deplasare a sistemului şi luând ca sens pozitiv sensul de deplasare: 

E -T= pF pe direcția deplasării; 

- Sensul pozitiv=Sensul deplasării. 

g) Semnele vectorilor V şi &, precum şi proiecţiile acestora, se 
stabilesc după regulile cunoscute din algebra vectorială, în concordanță cu 
direcţiile, mărimile şi sensurile lor convenționale; 

_h) Se constată, ca regulă generală, că: 


-Vp Ÿ, au acelaşi semn şi sens; 
- S$,,S, au semne şi sensuri contrare; 


- 7,5, au semn şi sensuri contrare; 
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-V,,S, au acelaşi semn şi sens, 


aşa cum rezultă din figura nr. 1.10, indiferent de direcția pe care se fac 
proiecţiile. 


S, S, 
F, F; 
Fi 2 
Fig. 1.10 


i) Pe baza ultimelor două afirmaţii, formula fundamentală şi generală 


a forței fluidului F , poate fi scrisă şi sub forma 
F=[ m- (7)-(5)- (P= 24)]- 
[4 (Z) {S )-(24- 2 )); 


termenii din aceeaşi paranteză se vor aduna întotdeauna; 


(1.79) 


j) Prin urmare, expresiile fundamentale ale celor două funcţii 
vectoriale ale forței curentului sunt 


Ë, =M- (7,)-(5,)-(pP-p4) (1.80) 
şi = ze 
Ë, =-M; (F)-(5&) (22-a). a81) 


Vectorii corespunzători sunt orientați către interiorul volumului de 


control, ca în figura nr. 1.11, aceştia fiind, din punct de vedere fizic, 
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acţiunile fluidului din amontele, respectiv din avalul, volumului de control, 


asupra fluidului conținut în volumul de control. 


i 2 


i 
i, 
fa Fra | 
Je 
2 


Fig. 1.11 


k) Formula fundamentală este universal valabilă indiferent- de 


complexitățile curgerii şi a formei geometrice a canalului de lucru. 


1.52. Clasificarea canalelor de lucru 
Dată fiind marea varietate de forme ale canalelor de lucru este 
necesară, în continuare, o clasificare a acestora. , 
a) Astfel, din punct de vedere al formei secţiunilor de intrare şi de 
ieşire, canalele pot fi: 
L Simple, S, cu secțiuni oarecare; j 
II. Multiple, M, cu secțiuni oarecare; 
III. Inelare, 7, cu secțiuni oarecare, inelare. 
Există, deci, aşa cum reiese din tabelul nr. 1.1, nouă variante de 


canale. 
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ZEN 


Tabelul 1.1 


cca cal 
intrare 


Simpla 
(S) 


Din punct de vedere al formei fibrei medii a canalului, între secțiunile 
de intrare şi ieşire, se întâlnesc: 
A, Canale drepte, D; .—— 
B. Canale curbe, (curbă simplă), C. 
La rândul lor canalele drepte, în funcţie de direcţia fibrei 
medii, raportată la o direcţie generală de curgere, pot fi: 
1) Axiale, 4; 
2) Radiale, R; 
3) Diagonale, D. ; 
Canalele cirbe, în funcţie de direcţiile de curgere ale fluidului în 
secţiunile de intrare şi ieşire, pot fi: 
1) Axiale, A; 
2) Radiale, R; 
3) Diagonale, D. 
Ca atare, canalele curbe sunt de opt tipuri, cum se desprinde din 


tabelul nr. 1.2. 
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Tabelul 1.2 
Axiale E Radiale Diagonale 
Axiale A.A AR. A.D. 
Radiale "RA R.R. R.D. 
Diagonale D.A D.R. D.D. 


La rândul lor, canalele radiale se pot clasifica după sensul de curgere 
al fluidului, în: 
a) Centrifuge, în care fluidul circulă pe rază în sensul 
îndepărtării lui de axă; 
£ ) Centripete, în care fluidul circulă radial către axa canalului. 
Se poate întocmi un tabel cu variantele cele mai întâlnite în tehnică, 
tabelul nr. 1.3. 


Tabelul 1.3 
RA AR DR RD 
E IND BB EE e E 
incl E i e 
(2 E L 2 D 


Pentru simplificarea denumirii tipului de canal, din punct de vedere al 
formei geometrice şi a direcțiilor de curgere ale fluidului în cele două 
secțiuni, se adoptă următoarele notații: îi 


- pentru canalele drepte, D, 


D*; (1.82) 
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- pentru canalele curbe, C, - direcţiile vectorilor normalelor, în cele două secțiuni A, ñ,, având 


ki ika unghiurile y, şi Z, făcute de aceştia şi direcția de referință, luate în sens 
Cal n - (1.83) 


orar, ca în figura nr. 1.13. 
Indicii au următoarele semnificații: 


~ cei inferiori, n, reprezintă direcţia de curgere a fluidului, 
neȚA4,R,D]; 

- 1,2 reprezintă secțiunile de intrare şi ieşire ; 

- cei superiori, k, reprezintă forma secţiunilor k e[S, M,Z]; 

-j, este indicele sensului radial de curgere je[C.F. ; C.P.]. 


Spre exemplu 


Directie de _ 


S S za 3 m 
Ca CEA referinta 


reprezintă un canal curb, cu intrare simplă, radială, centrifugă şi ieşire Fig. 1.13 


simplă, axială, a cărui imagine este redată în figura nr. 1.12. 


2 za 
LA 
D= orar, ca în figura nr. 1.14. 
Pai 
/ í | 
Di i 
zi 
r i 
Pa 
Fig. 1.12 


În general, în calcule, formele secțiunilor intervin prin S E ie Trie ici 
- valorile ariilor acestora, $,,5,,...,5;; 
Fig, 1.14 


~- y =0 reprezintă o curgere axială; 
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Direcțiile de curgere ale fluidului se introduc prin unghiurile Y, şi 7, 


făcute de direcțiile vectorilor 7, şi V, cu direcţia de referință, luate în sens 


Prin urmare, dacă direcţia de referinţă este axială, atunci: 


pee 


aud 


T : y e e : a 
-y= = caracterizează o curgere radială centrifugă; 


31 aaa ia a ara 
-y= FF reprezintă o curgere radială centripetă; 


-yE [o 2.222] este o curgere diagonală. 


În acest caz, simbolul poate fi simplificat, pragmatizat, respectiv, 
i 
canalul luat în exemplu anterior, poate fi scris 
Ca a 
2 


prin înlocuirea indicelui inferior cu unghiul concret ¥ , adică 


kik a azi 
Ciy (1.84) 


Din punct de vedere al sistemului de referință, față de care se studiază 
forța fluidului, evident, se întâlnesc: şi 
- canale fixe &=0, în care curgerea se studiază față de sistemul 
absolut de referință; 
- canale mobile, & +0 , unde studiul sejface față de sistemul relativ de 
referinţă, aflat de obicei, în mişcare de rotaţie față de sistemul fix. 
1.5.3. Posibilităţi de creştere a forţei de tracţiune 
„Studiind cu atenţie relația 


T=F 


RT 


F, fi 
> 


în care, Fe Şi Fe, sunt date de expresiile (1.80) şi (1.81), se pot enunța 


câteva principii generale de creştere a forței de tracțiune, referitoare la 


unghiurile care o influențează. 


Astfel, creşterea forţei de tracțiune presupune: 
1. mărirea funcției forței curentului Fe, 3- 
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2. micşorarea, anularea sau negativarea forței curentului Foe 
2 


1.5.3.1. Studiul funcţiei F, 
Creşterea funcției forței curentului, în secțiunea de ieşire, presupune: 
a) Reducerea unghiului œ}, la limită a, =0; 
b) Micşorarea unghiului y,, la limită y,=0, ceea ce 
înseamnă o ieşire axială a fluidului în sensul de curgere; 
c) Scăderea unghiului g,, în ultimă instanță g, =0; 
d) Reducerea unghului €,, la limită 0, ceea ce presupune o 
curgere pe normală la ieşire. 


Concluzia finală este că valoazea-maximă a funcției F, e, se obține, la 
2 


evacuarea fluidului, pe direcţie axială, în sensul curgerii acestuia. Aceasta 


este 
Fe 7 =M: Va +S, (P: Pa). (1.85) 


Mai mult, se poate mări, în continuare, Fe, prin destinderea 


completă a fluidului, adică p, = py ceea ce conduce la 
Fonar =M Vanas- (1.86) 


1.5.3.2. Studiul funcţiei F, 
Discuţia va avea, în acest caz, trei aspecte după cum se doreşte 
micşorarea, anularea sau negativarea expresiei lui F, PR 
a) Mărirea funcției presupune creşterile unghiurilor œ; ypg; 


b) Anularea funcţiei ar însemna, concret, 


-Q z3 


sau 
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pa 
3 
respectiv 
F 
+3 
ty, 3 
adică 
y z2 
2 


în ultimă instanță, introducerea radială a fluidului de lucru în canal, 
indiferent de sensul de curgere, centrifug sau centripet. 


c)  Pozitivarea funcţiei presupune, matematic 


z z 
a'> dacă p,<—; 
2 2 
z z 
- VW, > dacă a' <= 
2 2 
adică, numai pozitivarea primei expresii din F, a» deoarece, de cele mai 
multe ori, p, = py , ceea ce înseamnă o anulare a celui de-al doilea termen. 


j 


í 


Valoarea maximă pozitivă a primului termen se obține când 


z f RA 
Yar, a" a „ respectiv, p, = Py „ adică 


Fa S+M, Vina Cosa! (1.87) 
şi, pentru aj =0, 
Fu =M, Vina (1.88) 


Dacă admisia fluidului în canal nu se face la presiunea atmosferică 


sau la presiunea mediului ambiant, atunci cel de al doilea termen al funcției 
va trebui micşorat. 


Combinând cele două expresii ale termenilor componenți, rezultă 
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Feima =M, V, +S,-( Pi- Pu) (1.89) 


Deci, în concluzie, aportul funcției F, la tracțiune este maxim, 


când fluidul este introdus în canal axial, în sensul deplasării sistemului 
esa solid, acesta fiind 


Fp, na = Mi Vima x 


Suprapunând ambele variante de creştere ale forței de tracțiune, E 


stabilite anterior, se poate afirma că solufia care dezvoltă tracțiunea 
maximă este aceea în care fluidul este introdus în canal axial în sensul 
deplasării sistemului şi este evacuat tot axial în sens invers, ca în figura nr. 
1.15. li = 

2 


sie i 
Pi a 
— Taes ( ; 
| i, 
Ce e : 
is, ia 


ii 


N 


X La 
= 


1 


Fig. 1.15 


Valoarea tracțiunii maxime este 


Tx =F, 


eu e Finar 2 
din care, ţinând seama de expresiile (1.86) şi (1.88), va fezulta 


Tue > M Voar + Mi Vinag- —. (1.90) 


Schema cinematică, prezentată în figura nr. 1.15, aminteşte de 


curgerea în canalul dintre două palete de turbină activă, P= Pi CU 


deosebirea planului în care este plasat canalul. 
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ri 


PRE 


Deci, indiferent de așezarea planului în care se află canalul se poate 
obține o forță maximă de tracțiune. 

Luând în discuție numai un plan axial, care trece prin axa de 
referinţă, există, „practic, două posibilități de realizare a unei forţe de 


tracțiune maximă după cum curgerea este centrifugă, figura nr. 1.16 a sau 


centripetă, figura nr. 1.16 b. 


Fig. 1.16 


Descompunând cele două sisteme cu dublă schimbare de direcţie, 
axial-radial şi respectiv radial-axial, în sisteme simple, elementare cu o 
singură schimbare de direcție, se găsesc cele/patru posibilități de obținere a 
forţei de tracțiune prin schimbarea direcției de curgere, figurile nr. 1.17 a, 
dcşid. ' l 
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ir 
PA A 
E 
ld: 
gi 
Pa i 
b 
- ir 
7 7 
202 ara 
ja că IS 7 
aa 1 se 
i 
PRE Iar SIRIEI a iaz ca „Aaa i 
Fig. 1.17 
Astfel: 


- a reprezintă un canal axial--radial în care curgerea este 
centrifugă; 
- b este un canal axial-radial cu o curgere centripetă; 
- c reprezintă un canal axial-radial cu o curgere centrifugă; 
- d este imaginea unui canal axial-radial în care curgerea este 
centripetă. | 
Figurile nr. 1.17 a, c şi d amintesc de canalele de iucru ale unor 
“componente cunoscute în sistemele de propulsie: 
S - a, difuzorul de ieşire y şi colectorul unui compresor 
centrifugal; 
- c, canalul unui compresor centrifugal cu admisie posterioară; 


- d, canalul de lucru al unei turbine centripete obişnuite. 
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1.6. Alte forme ale forţei de tracțiune 


1.6.1. Forma globală 

Această metodă analizează global procesul de curgere prin sistem 
folosind teorema impulsului. 

Se înconjoară sistemul cu un volum de control (axial-simetric), ca în 
figura nr. 1.18, şi se aplică teorema impulsului fluidului care traversează 
acest volum de control. Conform teoremei impulsului variația în timp a 
impulsului fluidului care traversează volumul va fi egală cu rezultanta 


forțelor care acționează asupra acestuia. 


Fig. 1.18 


Deci, proiectând forţele pe direcție axială se obține 


MC M,-V =F, + Pr A- Pr (A-4 )- ps4 091) 


Ca urmare, 
Fe = MC MeV + 45:0Ps- Pa): (1.92) 
Ținând seama că 
E|=|E (1.93) 
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atunci, rezultă 
F, =F, =M, C, MY +4 Ps- Pu). (1.94) 


Relația (1.94) constituie o formă globală a forței de propulsie, în care 
-M z's —M,-V reprezintă componenta de reacție a forței de 

propulsie; 
—4;-(Ps-Pyu) reprezintă componenta de presiune a forței de 


propulsie. , 


E 
Dacă sistemul de propulsie poate realiza o destindere completă a 


gazelor, adică ps=pu, atunci forţa de propulsie este maximă. În acest caz, 


CC, ci 


M, = Me 


F, na = Mg Cs — Ma Vna (1.95) 
Mai mult chiar, Fp ma devine maximă când V se anulează, adică 


F, =M; nu 


RE -C (1.96) 


mao ` 


o 
Relația (1.96) exprimă faptul că forța de propulsie evine maximă în 
cazul în care V=0 şi H=0, regim corespunzător funcționării la punct fix. 
Astfel, în cadrul procedurii de decolare, sistemul este capabil să 
furnizeze o forță maximă de propulsie. 


1.6.2. Exprimarea forței cu ajutorul funcţiei de tracțiune 
În raport cu funcția de tracțiune, F,, forța de propulsie se dedute 


ținând seama că 


R=M-C+p-4, (1.97) - 
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sară 


e 


unde 
-M reprezintă debitul de fluid prin secțiune; 
-C reptezintă viteza în raport cu un sistem de referință fix; 
—p reprezintă presiunea statică a fluidului; 
—A reprezintă aria secţiunii. 


Evident, funcţia tracțiunii se mai poate scrie 


sau 
i pA p il 
=M-C- =M-C-|1l+k-=- - 
F=M-C (+2 e + 5 23) 
Ținând cont că 
i k-e, 
i P 
atunci 
Fa MC n-A d.e. +) (1.98) 
a kj kM’) ` 


unde M reprezintă numărul Mach. 


Ca urmare, forța de propulsie se poate scrie 
F; = MgC, 4, ps- (M, V + Da: Aa) Pu ( 4s- 4a) 


sau 


FĂ FE, > Fear — Face Pa -(4;— 4). (1.99) 
i 


Alegândivolumul de control astfel încât As=Ay rezultă 


Fe Fa Ba (1.100) 
= 20 


Aceasta este a doua formă a forței de propulsie, ca variaţie a funcției 
tracțiunii a fluidului. 


Pentru 


şi 


rezultă 
FE 


Tar =O. 

Forţa de propulsie devine maximă pentru acel sistem de propulsie care 
funcționează în lipsa presiunii exterioare, care îşi procură fluidul de 
propulsie din interiorul său. 


Deci, pentru sistemele de propulsie cosmice, la care 


piF0, 
rezultă 
F, motor racheta = Egas = Mg Cs As Ps, (1.10%) 
în care, evident, 
Fp motor racheta £ FCV). 


Pentru motoarele rachetă, viteza de evacuare a gazelor de ardere 


poate să fie mai mică decât viteza de zbor, adică Cs<V., 


1.6.2.1. Functie de M 
Expresia forței de propulsie, în funcție de M, este 


. 7 A i i. 
Recreere i) (1.102) 


1.6.2.2, Funcție de A 
Forța de propulsie se poate exprima, în funcţie de A , prin relația 
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k +l . k+l - 
F,= s Mea, HCAs) == Ma aer *2( Aa), (1.103) 


unde s-a avut în vedere că 


respectiv 
Ret M.a, z{4), 
K 
în care 
1 1 
Asad A 
du al =): 


reprezintă funcția gazodinamică a funcției tracțiunii. 
1.6.2.2.]. Funcție de viteza echivalentă 
În fine, o ultimă expresie a forței de propulsie se poate obține pe baza 
următoarelor considerente: 
—Pentru ca un sistem să realizeze o destindere completă a 
gazelor de ardere, la orice înălțime de zbor, este necesar ca secțiunea de 
ieşire din sistem, secțiunea ajutajului de reacţie, să fie variabilă. Odată cu 
creşterea-înălțimii de zbor scade presiunea atmosferică, PH, iar pentru ca 
Pps=pu va trebui ca aria A5 să crească; i 
| —Modificarea ariei minime a ajutajului presupune un ansamblu 
complex, compus dintr-un sistem cu comandă mecanică pentru deschiderea 


ajutajului şi un sistem de reglare automată a lui. 
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În prezent, aviația civilă utilizează motoare cu secțiunea As fixă, 
deoarece sistemul este simplu, ușor şi ieftin. Acest sistem nu este însă 
capabil să realizeze, la orice înălțime de zbor, o forță maximă de propulsie 
şi, ca urmare, Fp<Fp max. 

Pentru a compara performanțele motorului cu geometrie fixă, cu 
performanţele maxime ale sistemului, s-a introdus noțiunea de viteză de 
evacuare echivalentă a gazelor de ardere, Cse. Viteza echivalentă reprezintă, 
din punct de vedere fizic, acea viteză a gazelor de ardere care, în condiţiile 
destinderii complete, ar conduce la o forță de propulsie egală cu forța reală a 
motorului, în condiţiile destinderii incomplete. 


În cazul unei destinderi complete i 
aa i 


F, =M, Cy MY 5 (1.104) 


iar, în cazul unei destinderi incomplete, 


F, =M, C,- M, + As: (Ps- Pu). (1.105) 


Egalând relațiile (1.104) și (1.105), se obține 
M, Cu- M, V =M, Cs -Ma V +4: (Ps = Pr). 


Deci, viteza echivalentă devine 


1 Ai 
Cse =C; +A: (PsP) i O zau), 
z sA Cs 


în care 


Ca urmare, 


ma 


unde i 


Rezultă, în final, 


[i Py 
Ca =C | Ir] IEI, 1.106 
Se 3 | TEM ( 2e)| ( ) 


în care Ms reprezintă numărul Mach în secțiunea 5-5. 
În cazul unui ajutaj de reacție simplu convergent, M;=/, viteza 


echivalentă este 


1 


k' Psor 


Conia G efti) (1.107) 


1.7.  Randamentele sistemelor de propulsie 
Eficienţa sistemelor de propulsie se apreciază cu ajutorul următoarelor 
randamente: 
1. Randamentul termic, 7,; ; 


2. Randamentul de propulsie, 13 
3. Randamentul global, Tg- 


1.7.1. Randamentul termic 
Randamentul termic reprezintă fizic cât din energia introdusă în 
sistem; în condiții ideale, este transmisă fluidului de lucru în scopul 


t 
accelerării sale, în yrma realizării unui ciclu, adică 
r 


' 


Lr 
= ; 1.108 
7, E, ( ) 


unde E reprezintă energia ideală introdusă în motor. 
Înlocuind 
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Pre; y? 
Lam > My: Masa 
şi 
3. 
M. P, +M, 
rezultă 
uC m 
M, GE A EES E 
E 
2 
Ținând seama că j si 
M, = M,-(I+m,) 
şi 


M, = Mame 
rezultă, în final, expresia randamentului termic de forma 


1 (I+m,)-C2-V? 


= Ze 
Me g £) 
2 


Dacă regimul de zbor este subsonic, atunci 


1 
ZP 


şi ai - - 


ASI mpb 


Cum m.<<]1, atunci 
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(1.109) 


(1.110) 


2 _y2 atunci 
e E dn A aun 
2 mPa 2-V-(C,-V) 
Npe Cy? 
La punct fix, V=0, randamentul termic devine 7 i 
f 2 sau | ' 
TEL LE 1.112 
dea mP, (1.112) v 
; Ea atu ae 1.115 
În general, pentru Cso% 600 m/s, rezultă o valoare curentă i "e CG +r’ e= Fă y’ (1.115) 
Ci -$ 5 
7, RE At E A ia 
2-2:10%-4.3-10 17 y 
Evident, 7p (2) şi variază ca în figura nr. 1.19. 
care este cuprinsă în gama uzuală 7, e(0.2-0.4). C, 
1.7.2. Randamentul de propulsie g île i 
Randamentul de propulsie reprezintă fizic cât din energia preluată de i sc zarit 
fluidul de propulsie este folosită pentru propulsia efectivă a sistemului, | 
adică | 
FV. | i 
1p SP. (1.113) 
Lyr V/C, 
4 j 0 7 
Înlocuind, forța de propulsie i 
; E: z Fig. 1.19 
F, =M, C,- M, V 
Cât priveşte puterea de propulsie a motorului, aceasta este 
rezultă A i 
| B, =F, -V (40 -M, V) V =Ma V- (CV) 
(4-0; -M, Y )Y 
mepo . sau 
AUA -CG -M V’) 
s 4 4 
PMC] l-z], 1.116 
i : e p > =M, ZA z) 0116) 
sa AELA 0.114) sale 
(+m) Cs -V i 
y 
“Ținând seama că Pf rai 
3 
m, <<, 
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Derivând relaţia (1.116), se obține 


dP, =0,1-(%) 2) zu 
d LA Cs Japa \ Cs Japim 
C; 
sau 
4 1 
i —| == (1.117) 
= 5. 2 E 


| 


4 ; 3 
Pentru (2) sistemul dezvoltă o putere maximă de propulsie, aşa 
5 Joptim 


cum reiese din figura nr. 1.20. --— 


vG ua 
Fig. 1.20 


În aceste condiţii, randamentul de propulsie devine 


1 
OSE 
A 
S id 3 
7 22 
În general, 7p €(0.5+0.8). ___ 
i 
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1.7.3. Randamentul global 
Randamentul global reprezintă cât din energia introdusă în sistem, în 


condiții ideale, este folosită pentru propulsia aeronavei, adică analitic 


FV FYL 
N, = E ME. p N,- (1.118) 
Ea Lurr Eg : 


Acesta variază în gama de valori 7, e (0.1+0.8). 
1.8. Performanţe specifice 


Performanţele specifice reprezintă performanțele sistemului care se 


obțin în condițiile în care acesta este traversat de un debit de aer de ] kg/s. 


1.8.1. Forța de tracțiune specifică 


Forţa de tracţiune specifică a sistemului, prin definiție, este 


Fp st. (1.119) 


Forţa specifică se măsoară în m/s, şi este, de obicei, în gama de valori 


(400-800) m/s. 


1.8.2. Consumul specific de combustibil 
Consumul specific de combustibil, cp, reprezintă cantitatea de 
combustibil consumată de către sistem pentru a produce, în timp de o oră, o 


forță de 7 N, adică 


cp =3600: Że = 3600.22. ! =3600: 5. (1.120) 


P a SP SP 
Consumul specific de combustibil se măsoară în kg /N-h, şi ia valori 


în gama (0.08 +0.15) kg/N.h. 


1.8.3. Greutatea specifică 
Greutatea specifică a motorului, Es» reprezintă raportul dintre 
greutatea motorului şi forţa de tracțiune, adică 


Cao (1.121) 


Ese = F, 


De obicei, gsp =0.2+0.6. 


1.8.4. Aria frontală specifică 

Aria frontală specifică a motorului, A sp, reprezintă raportul dintre aria 
frontală a motorului şi forța de tracțiune. Aria frontală a motorului, £r, 
reprezintă aria proiecției motorului pe un plan perpendicular pe axa acestuia. 

Ca atare, 
e 
Fo 


Ae (1.122) 


unde, în general, 


A -( ARE. a, ) m 
"e | 15000 235000) N` 


, 
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Capitolul 2. MOTORUL TURBOREACTOR 
SIMPLU FLUX 


2.1. Generalități 

Motoarele aeroreactoare reprezintă sisteme aeriene de propulsie care 
au drept fluid de propulsie aerul, iar ca instalație de propulsie, un ajutaj de 
reacție. Forţa de propulsie se va obţine, în principal, prin reacție directă a 
fluidului asupra sistemului. 

Din punct de vedere al comprimării fluidului de propulsie, în sursa 


de energie, motoarele aeroreactoare se împart în: 


-Motoare aeroreactoare cu comprimare mecanică a aerului 
(motorul turboreactor simplu şi motorul turboreactor dublu flux); 
-Motoare aeroreactoare cu comprimare dinamică a aerului 


(motorul pulsoreactor, motorul statoreactor). 


2.2 Schema de principiu, elementele componente şi 


funcționarea motorului 

Motorul turboreactor simplu flux, prescurtat MTR SF, face parte din 
categoria sistemelor de propulsie aeroreactoare care au ca fluid de lucru şi 
de propulsie aerul. Sursa de energie este reprezentată de 1+2 grupuri 
turbocompresoare, iar instalaţia de propulsie este un ajutaj de reacție. Forța 
de propulsie se obține atât prin reacție directă a fluidului, în anumite organe 
componente, cât şi prin reacţie indirectă asupra altor componente auxiliare. 

MIR. SF se caracterizează prin faptul că fluidul de propulsie al 
sistemului participă integral la realizarea energiei din sursa de energie a 
motorului. Fluidul de propulsie este identic cu fluidul de lucru al sistemului. 

Schema de principiu a MTR SF, precum şi elementele sale 


componente sunt reprezentate în figura nr. 2.1. 
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În figură au fost marcate următoarele caracteristici: 


F,» forța de tracțiune în dispozitivul de admisie; 
Fe , forța de tracţiune a compresorului; 

F,„ forța de reacţie a ajutajului; 

F,,» forța de acţiune a turbinei; 

F,» forța de reacție în camera de ardere; 

M, , debitul de combustibil; 


M, , debitul de aer ce intră în motor; 


M, debitul de gaze de ardere. 

1 2 334 5 

i ; PoE aA ! 

i oe Du A : 

i 1, i i ! 

! ! Prd : 

E H | Ea 

i F: : 

4 mt has M 

i rA] ! 

i Dealer 

i m; i ; v i 
: 3 4 5 


Fig. 24 -= 


Motorul turboreactor simplu flux este alcătuit din următoarele 
componente: 
I, dispozitivul de admisie; 
II, compresorul motorului; 
III, camera de ardere; 
TV, turbiiia; 
V, sistemul de evacuare. __ 
Compresorul și turbina formează grupul turbocompresor. Acesta 
reprezintă partea mobilă a motorului. Celelalte elemente componente 


alcătuiesc partea fixă sau statorul motofiilui, 
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Grupul turbocompresor şi camera de ardere constituie sursa de 
energie a motorului. i 
I. Dispozitivul de admisie are rolul de a frâna fluidul de propulsie 
(aerul) de ta viteza de zbor a aeronavei până la o viteză la care compresorul 
poate funcţiona în condiţii optime (700-200) m/s. Energia cinetică a aerului 
aspirat este transformată, astfel, în energie potențială prin frânarea fluidului. 
Din punct de vedere al regimului de curgere al aerului, prin 
dispozitivul de admisie, acesta poate fi: 
—Dispozitiv de admisie subsonic; 
-Dispozitiv de admisie transonic; ., 


—Dispozitiv de admisie supersonic. 


Din punct de vedere al modificării geometriei elementelor 
componente ale dispozitivului de admisie, acesta poate fi: 

-Dispozitiv de admisie cu geometrie fixă sau nereglabil 
(dispozitivul subsonic); 

-Dispozitiv de admisie cu geometrie variabilă sau reglabil 
(dispozitivele transonice, supersonice). 

IL. Compresorul are rolul de a comprima static fluidul de lucru până 
la acele valori ale presiunii pentru care procesul de ardere este stabil. 
Compresorul transportă debitul de fluid, cu pierderi cât mai mici, din 
dispozitivul de admisie în camera de ardere. A 

Din punct de vedere al sensului de curgere al fluidului de lucru, în 
raport cu sensul general de curgere prin sistem, compresoarele se clasifică 
în: 

-Compresoare axiale, în care direcția de curgere a fluidului este 
paralelă cu axa sistemului; 

—Compresoare radiale, unde direcția de curgere a fluidului este 
perpendiculară pe axa sistemului; 

—Compresoare diagonale, în care direcția curgerii face un unghi 


cuprins între 0° şi 90° cu axa de simetrie. 
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Din punct de vedere al câmpului de forțe care transferă lucrul 

mecanic de comprimare aerului, compresoarele pot fi: 
- Compresoare aerodinamice; 
-Compresoare centrifugale; 
~-Compresoare mixte. 

Din punct de vedere al regimului de curgere al fluidului de lucru 
(aerul), în raport cu un sistem de referință legat de rotor, compresoarele se 
clasifică astfel: 

-Compresoare subsonice; 
-Compresoare transonice; 
-Compresoare supersonice. 

Din punct de vedere al modificării geometriei canalului de lucru 
compresoarele se clasifică în: 

-Compresoare cu geometrie fixă, nereglabile; 
-Compresoare cu geometrie variabilă, reglabile. 

II. Camera de ardere realizează transformarea energiei chimice a 
amestecului proaspăt, alcătuit din aer și combustibil sau aer şi petrol de 
aviaţie (kerosen) în cantităţi bine determinâte, în energie termică, în urma 
unui proces de ardere izobar. În cameră de ardere, fluidul de lucru se 
transformă calitativ din aer în gaze de ardere. 

Aerul, în camera de ardere, se divide în două componente: 
—Componenta centrală, primară, denumită fluxul de aer primar; 
-Componenta exterioară, secundară, denumită fluxul de aer 

secundar. 

Fluxul de aer primar se combină cu combustibilul înjectat în camera 
de ardere asigurând un proces de ardere stoechiometric. Temperatura care 
rezultă, în urma Procesului de ardere, pentru amestecul aer-petrol de aviație, 
este de aproximativ (2000+2200) K. 

În urma procesului de ardere stoechiometric, rezultă produse de 


ardere care vor trebui răcite pentru a putea traversa, în continuare, rețelele 
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turbinei. Răcirea se face prin intermediul fluxului secundar de aer. Din 
amestecul fluxului secundar de aer cu produsele de ardere rezultă gazele de 
ardere. Astfel, în camera de ardere, compoziția chimică a fluidului de lucru 
se modifică. 


Conform ecuației de continuitate 


M, =M, +M., 2.1) 
unde: g 
-M z reprezintă debitul de gaze de ardere din camera de ardere; 
— M, reprezintă debitul de aer din camera de ardere; 
—M, reprezintă debitul de combustibil-injectat în camera de 
ardere. 


Camerele de ardere se clasifică, din punct de vedere funcțional şi 
constructiv, astfel: 
-Camere de ardere individuale; 
-Camere de ardere inelare; 
-Camere de ardere mixte. 
Din punct de vedere al sensului curgerii fluidului prin camera de 
ardere, acestea se clasifică în: 


—Camere de ardere în echicurent unde direcţia şi sensul curgerii 


__ fluidului sunt identice cu cele ale curgerii prin sistem; 


-Camere de ardere în contracurent; 

—Camere de ardere radiale în care direcția curgerii fluidului 
coincide cu direcția radială a camerei. Modelul permite proiectarea unor 
motoare de dimensiuni mici. 

Din punct de vedere al regimului de curgere äl fluidului prin camera 
de ardere acestea sunt, în general, camere de ardere subsonice, deoarece 


viteza de ardere a amestecului este M= 0.]. 
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Din punct de vedere al modificării geometriei camerei de ardere, 
acestea se clasifică în: 

—Camere de ardere cu geometrie fixă, nereglabile; 
-Camere de ardere cu geometrie variabilă, reglabile. 

IV. Turbina transformă energia termică a gazelor de ardere în 
energie cinetică pe care apoi o convertește în lucru mecanic necesar 
antrenării compresorului şi agregatelor sistemului. 

Din punct de vedere al curgerii fluidului, turbinele pot fi: 
-Radiale; 
—Axiale. 
Din punct de vedere al regimului de curgere al fluidului în mişcare 
relativă într-un sistem legat de rotor, turbinele pot fi: 
—Subsonice; 
-—Transonice; 
—Supersonice; 
Din punct de vedere al geometriei canalului de lucru, turbinele pot fi: 


-Turbine reglabile; 


-Turbine nereglabile. 4 
Din punct de vedere al răcirii cu der a elementelor componente, 
turbinele pot fi: 
—Total răcite; 
—Parţial răcite; 
—Nerăcite. 
V. Sistemul de evacuare are rolul de a transforma energia potențială 
a gazelor în energie cinetică prin accelerarea fluidului de propulsie, în 
scopul realizării unei componente de reacţie a forței de propulsie a 
sistemului. 
Subsistemele componente ale sistemului de evacuare sunt: 
1. Instalaţia de creştere a forţei de propulsie prin 


postcombustie; 


98 


2. Amortizorul de zgomot; 
3. Ajutajul de reacție; 

4. Deviatorul de jet; 

5. Reversorul de tracțiune. 

1. Instalaţia de creştere a forței de propulsie prin postcombustie 
realizează o creştere a forței de propulsie a MTR cu (10-50)% din forța 
motorului de bază. Acest lucru se obține printr-o ardere suplimentară 
realizată în avalul turbinei după arderea principală. Pentru această ardere 
este folosit aerul, în exces, din gazele de ardere; Ea 

2. Amortizorul de zgomot reduce viteza de evacuare a gazelor de 
ardere realizând, astfel, scăderea nivelului de zgomot ; al jetului de gaze; 

3. Ajutajul de reacţie poate fi simplu convergent sau convergent- 
divergent. Acesta poate avea o geometrie fixă sau variabilă deci, poate fi 
nereglabil sau reglabil; 

4. Deviatorul de jet asigură o modificare a direcţiei jetului de gaze, 
cu un unghi cuprins în intervalul (0+90)°, pentru a se obține o componenţă a 
forței de reacție pe direcţia forței portante a aeronavei. Sistemul este folosit 


pentru realizarea unor decolări pe distanțe scurte sau pentru decolări pe 


verticală; = să 


5. Reversorul de tracțiune asigură o schimbare a sensului de curgere 


al gazelor de ardere cu 180°. Este folosit pentru frânarca aeronavei, în 


* condiții meteo grele. 


Din punct de vedere funcțional, aerul, aspirat și comprimat de către 
compresor, este dirijat în camera de ardere unde primeşte o energie termică 
prin arderea amestecului carburant: O parte din această energie este folosită 
este transformată în energie cinetică. Răspunsul fluidului, ca urmare a 
acțiunii sistemului asupra sa, reprezintă forța de reacțiune. În momentul în 
care sistemul se deplasează este necesar ca acesta să învingă o serie de forțe 


de rezistenţă cum ar fi: 
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j 
paei 


-Rezistența aerodinamică datorată formei sistemului de 


propulsie; 

-Rezistența provocată de frecarea dintre fluid şi interiorul 
sistemului; i 

-Rezistența provocată de frecarea dintre fluid şi exteriorul 
sistemului; 


-Rezistența jetului; 
-Rezistența de undă etc. 

Acea componentă a forței de reacțiune care participă, efectiv, la 
realizarea deplasării sistemului reprezintă forța de propulsie. Se ține seama 
că fiecare parte componentă a motorului participă la realizarea forței de 
propulsie, Astfel 

- Fpa reprezintă forța dezvoltată în dispozitivul de admisie. 
Sensul acestei forţei este identic sensului forței de propulsie; 

-E; reprezintă forța dezvoltată de către compresor. Această 
forță este forță de tracţiune fiind orientată în sensul deplasării aeronavei; 

-E, reprezintă o componentă a forței de propulsie care ia 
naştere în camera de ardere. Această 'forță este cea mai complexă 
componentă a forței de propulsie a sistemului. Camera de ardere se 
comportă ca un triplu ajutaj: geometric (convergent), masic şi termic; 

i —F, reprezintă forța pe care sistemul o dezvoltă în turbina sa. 
Sensul acestei forțe este invers sensului forţei de propulsie, deci este o forță 
activă; 

- Foi reprezintă o componentă de reacție a forței de propulsie 


furnizată de către sistemul de evacuare. 


iw] 


E EN 
Ca urmare, forța de propulsie este diferența dintre (È E), suma 


forțelor de. tracțiune, care apar în dispozitivul de admisie, compresor, 
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camera de ardere şi în sistemul de evacuare şi forța activă E generată de 
turbină, adică 


F = 


P 


al 


FF. Q2) 
ísl 
2.2.2. Parametrii şi coeficientii motorului turboreactor 
Pentru a putea stabili performanțele motorului vor trebui precizați 
parametrii care îl caracterizează. Practic, există 6 familii de parametrii: 
I. Parametrii şi coeficienții regimului de zbor; 
II. Parametrii regimului de funcționare; 
IN. Parametrii şi coeficienţii termodinamici; 
IV. Coeficienţii de perfecțiune ai proceselor de- curgere -prin 
organele motorului; 
V. Parametrii geometrici; 
VI. Parametrii masici, 
I. Parametrii regimului de zbor sunt viteza de evoluţie a aeronavei, V 
şi înălțimea de zbor, H.  Coeficienţii sau parametrii de similitudine ai 
regimului de zbor, M, şi A. 


În general, 


TEA 23) 


în care 
—M reprezintă numărul Mach; 


—V reprezintă viteza de zbor a aeronavei; 
—a reprezintă viteza sunetului, a= Jk- R Tyr aapi 
— reprezintă numărul lui Ceaplâghin, definit prin ale itp 


gat (2.4) 


unde 
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ag =k R-To 
şi 
Zi 
T, ——-T: 
pal Hf 


iar a. reprezintă viteza critică a sunetului. 

Evident, când M—0, atunci 1—0 şi când M-o0, atunci 1—2.56. 

IL Parametrul regimului de funcționare este turația grupului 
turbocompresor. 

În funcție de turația grupului turbocompresor, n, se definesc 
regimurile de funcţionare ale motorului: 

ÈS -Regimul maxim; 
—Regimul nominal (de calcul) al motorului; 
-Regimul de croazieră; 
—Regimul de croazieră economică; 
-Regimul de mers în gol (relanti). 
IEI. Parametrii şi coeficienții termodinamici sunt de trei tipuri: 

1. Parametrii termodinamici stătici ai fluidului de lucru: 
presiunea p, temperatura T, densitatea p, Entropia s, definiți în fiecare 
secțiune a sistemului; 

2. Parametrii termodinamici fiânaţi: p°, T? (C) p°; 
3. Coeficienții termodinamici relativi: ©, za, z,, 
unde: 
-0 este gradul de încălzire al fluidului de lucru, 
He cete F p 
T (2.5) 
-za reprezintă gradul de comprimare dinamică a fluidului de 


lucru (în afara sistemului de propulsie), 
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a, = 2; © ee 
Pr i 


-æ reprezintă gradul de comprimare mecanică a fluidului de 


lucru, 


pe. (2.7 


e 


Dintre aceştia parametrii de bază ai motorului sunt zi şi T; sau 0.. 
Parametrii de bază şi turația grupului turboreactor reprezintă 
parametrii fundamentali ai motorului turboreactor. 
IV. Coeficienţii de perfecțiune ai proceselor de curgere prin organele 
motorului sunt următorii: i A 
1. Coeficientul de pierdere de presiune totală, o i 
2. Coeficientul de pierdere de energie termică, &; 
3. Coeficientul de pierdere de viteză a fluidului, p; 
4. Coeficientul de pierdere de lucru mecanic, 7. 
l. Din această categorie fac parte coeficienții de pierdere de 
presiune totală în dispozitivul de admisie, în camera de ardere şi respectiv, 


în sistemul de evacuare, adică 


o =, o =% şi osti 2:8) 
Pu 2 4 


2. Coeficientul de pierdere de energie termică în camera de ardere, &a, 
este rezultatul transferului de căldură, între gazele de iardere şi mediul 
înconjurător şi arderii incomplete a amestecului proaspăt; 

3. Coeficientul de pierdere de viteză a fluidului este provocat de 


pierderea de energie a fluidului în stratul limită din ajutajul de reacție 


(2.9) 
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mă 


4. Coeficienţii de pierdere de lucru mecanic sau randamentul moļanio 


şi randamentele adiabatice ale turbinei şi compresorului sunt respectiv 


Po rozal ali 
Ia =E; p=; q = SE (2.10) 


în care 
—P, reprezintă puterea consumată de către compresor; 
—Pr reprezintă puterea produsă de către turbină. 

V. Parametrii geometrici sunt reprezentați de ariile minime ale 
secțiunilor de trecere ale fluidului de lucru care influențează performanțele 
sistemului, adică 

—A3, care reprezintă aria minimă a ajutajului de reacţie; 


— 4, , care reprezintă aria secțiunii de ieşire a canalului de lucru, 


din primul stator al turbinei. 
VI, Parametrii masici sunt: 


—Debitul de aer, M,; 


—Debitul de combustibil, M, i 


i 
i 


—Debitul de gaze, M a 


Evident, între aceşti parametrii masici există relația cunoscută 


M, =M, +M.. 


li 
2.2.3. Condiţia de funcţionare în regim staționar 
Prin funcţionare în regim staționar se înțelege regimul la care, în 
orice secțiune, : parametrii cinematici şi termodinamici ai fluidului sunt 
constanți în timp. Pentru a realiza fizic un asemenea regim staționar trebuie 
ca turația grupului turbocompresor să fie constantă ceea ce înseamnă, ca 
puterea produsă de către turbină să fie egală cu puterea consumată de către 


compresorul motorului şi agregatele acestuia. 
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Fie 
—Pr, puterea produsă de către turbină 
P =M,- (2.11) 
—Pc, puterea consumată de către compresor 
P=M k. (2.12) 
Atunci, bilanțul de puteri devine 
(2.13) 


unde: 
—Pa este puterea consumată de către agregatele motorului; 


—1]m reprezintă randamentul mecanic al lagărelor. 


Înlocuind cele două puteri în relaţia (2.13) se obţine 
Tn My =M, k+ P. 
Ținând seama că 
M, =M, + Mo, 
atunci 
Tn (M+ Mc) 5 =M, -l+ P, 
sau 
Mn Ma'h +a Moch = Mle + Pa. (2.14) 
În general, puterea consumată de agregate este 


P =n Mo E. (2.15) 


Deci, în final, relaţia (2.14) devine 


?m "e = lo (2.16) 


adică se obține condiţia de regim staționar specifică MTR. 
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2.2.4. Calculul excesului de aer 

În camera de ardere a motorului are loc un dublu proces 
termodinamic, pe de o parte, arderea stoechiometrică a combustibilului şi, 
pe de altă parte, amestecarea produselor de ardere, din arderea 
stoechiometrică, cu aer, pentru a se asigura răcirea acestora. 

În timpul arderii stoechiometrice se degajă o energie termică ce 
conduce, în final, la o temperatură de ardere de circa Ta = (2200+2300) K 
(pentru amestec aertpetrol de aviaţie). La această temperatură, produsele de 
ardere ce părăsesc camera de ardere intră în contact cu părțile materiale ale 
sistemului, în principal, cu paletele de turbină. Deoarece, paletele de turbină 


sunt realizate din aliaje de oţel, acestea nu pot rezista, din punct de vedere 


mecanic şi termic, la temperaturi atât de mari. Rezistenţa lor mecanică se 
limitează la temperaturi de maxim Tp max 1500 K şi, aceasta, în cazul când 
sunt foarte bine răcite. 

Produsele de ardere, aflate ia temperatura Ta, sunt răcite cu aer din 


fluxul secundar astfel, încât, ajung la temperatura Tp mar Sau T; ; 


Principial, procesul de amestecare; în camera de ardere, este 
f 


reprezentat în figura nr. 2.2. 


Flux primar ASR IPA N ardere 


Fig, 22 
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În figură prescurtările reprezintă: 
—AS, ardere stoechiometrică; 
-PA, produse de ardere. 
| Evident, temperatura T; depinde de compoziția gazelor de ardere. 
D: 


ă această temperatură este scăzută atunci excesul de aer a, al gazelor de 

ardere, va fi mai mare. i 

Pentru calculul excesului de aer al gazelor de ardere se folosește 
ecuația conservării energiei aplicată proceselor de ardere şi de amestecare 
din camera de ardere a motorului. Astfel, suma energiilor totale ale 
substanțelor care pătrund în camera de ardere, la care se adaugă energia 
rezultată din arderea amestecului aer-combustibil, trebuie să fie egală cu 
energia totală a substanțelor care părăsesc camera de ardere. 

În camera de ardere are loc amestecul aerului cu combustibilul 
injectat. 


Energia totală a unui kilogram de aer este i} . Energia datorată fluxului 
i 


de aer din camera de ardere este M, iz- an 

Entalpia unui kilogram de combustibil în stare gazoasă este ic. 

Energia totală a combustibilului injectat şi apoi vaporizat este Mie. 

Prin arderea unui kilogram de combustibil se degajă o cantitate de 
căldură egală cu puterea calorică inferioară a combustibilului, Pa. Energia 
termică degajată, în urma arderii, este M,-P,. 

Din această energie o parte se pierde, datorită transferului de căldură 
cu mediul înconjurător și arderii incomplete. Astfel, energia, reală, preluată 
de gazele de ardere este 4. MP. 

Energia unui kilogram de gaze de ardere, la ieşirea din camera de 


ardere, este M pie 5 


| 
N 


a 


Conform ecuaţiei de conservare a energiei 


Maria Marie ta Me Pi Mp i 
sau 
Mai Mali, ta Pa) =M, i Q17 


Deoarece ic %(200+300) kJ/kg, şi Per: 43000 kJ/kg, atunci ic<<Eca” Pei 


Ca urmare, relația (2.17) devine 


Baii Meta Be Mp 


M +M En PM ME. Q8) 


Împărțind relația (2.18) prin M, se obține 


aty fa Sa the (2.19) 
în care, evident, 
' = f(a), 
: IO, 


j 
Pentru stabilirea excesului de aer a se aplică următoarea schemă: 

-Pentru arderea a 7 kg combustibil sunt necesare minL kg aer 
(a=1 ardere stoechiometrică); i 

—Pentru / kg de combustibil se introduc aminL kg aer (az 1); 

-Pentru M, kg de combustibil se introduc M, kg de aer (az 1). 
EE e 

a-min L 


M, 
-t= Mm, 


Rezultă imediat M, =M, -a:min L de unde 


a 


În cazul petrolului de aviație, minL=14,67 kg aer/kg combustibil. 
Ecuația (2. 19) devine 
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m PaSa _ i pf 
ot ce mii | € a mn E’ m? 
în care 
i, = fT; a) unde, în general, a=1-+6. 
Ca atare, |. 
bete (oii). 220) 
a:min L amin L 


Din această ecuație a se poate determina prin două metode: 
—Metoda grafică; 
—Metoda analitică (aproximativă). 
Metoda grafică presupune construcția a două funcții de a, 


reprezentate de cei doi termeni ai ecuațiilor, respectiv 


p Pa Sa 
Tae * g min T 


şi 
T(a)= it a) 
i SA a-minL] î 
Temperatura T: se stabileşte inițial în gama (1100-1500) K. Astfel, 


pentru diferite valori a; şi aceeași temperatură maximă se citesc din tabele 


valorile entalpiei e La intersecția funcțiilor f/(a) şi fa(a), figura nr. 2.3. 
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Fig. 2.3 


se obține, ac>=2,5-5, 
În cazul metodei analitice se presupune o lege de variație a entalpiei 


de forma 


i Spre t 2-a lupa) 221) 
care, de fapt, reprezintă funcția ; 
K= faTi). 
Înlocuind în ecuația finală a energiei (2.20) se pot afla valorile a. şi, 


implicit, entalpia i; . 


2.2.5. Ciclul real 

2.2.5.1. Ipoteze 

Prin ciclu se înțelege succesiunea de evoluţii pe care le parcurge- 
fluidul de lucru şi care are, ca efect final, creşterea vitezei proprii sau 


accelerarea sa. 
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Pentru reprezentarea ciclului real se consideră următoarele ipoteze: 

1. Evoluţiile de admisie şi de evacuare sunt izentalpice, în 

parametrii frânați; 
Această ipoteză are la bază următoarele considerente fizice: 

—MTR este traversat de un debit de fluid, de obicei, cuprins între 
zeci sau sute de kilograme de aer pe secundă; 

-Viteza de deplasare a fluidului, prin sistem, variază de la 
(100-150) m/s până la (700800) m/s; ft 

2. Datorită vitezei mari de circulație a fluidului, durata în care 
acesta se află în contact cu elementele materiale ale sistemului este foarte 
redusă. Astfel, schimbul de energie dintre fluid şi sistem este foarte mic, 
practic, neglijabil. În consecință, în dispozitivul de admisie şi în sistemul de 
evacuare entalpia se conservă; i 

3. Evoluţiile de comprimare, în compresor, şi de destindere, în 
turbină, ale fluidului de lucru, sunt adiabatice şi neizentropice; 

4. Evoluția de ardere care, în condiţii ideale, este izobară, în 
condiții reale este o politropică foarte aproape, ca alură, de o izobară; 

5. Se neglijează, pe durata arderii, procesul de disociere a 
componentelor produselor de ardere; 

6. Destinderea gazelor de ardere se face până la o presiune egală 
cu presiunea exterioară deci destinderea este completă; 

7. Ciclul se închide, în exteriorul sistemului de propulsie, printr- 


o evoluţie izobară, de presiune py. 


2.2.5.2. Trasarea ciclului 
În coordonate i-s ciclul real al MTR arată ca în figura nr. 2.4. 


>) 


poa 


Fig. 2.4 


2.2.5.3. Lucru mecanic produs pe ciclu 
Pe baza ciclului real se poate determina, pentru început, lucetb— 


mecanic produs, pe ciclu. 


Lucrul mecanic al ciclului MTR, abreviat Lurre, reprezintă energia 


produsă de fluidul, ce parcurge acest ciclu, Din punct de vedere fizic, Lara 
reprezintă diferența dintre lucrul mecanic şi energia produse, prin 
destinderea gazelor de ardere, în turbină şi sistemul de evacuare, şi lucrul 
mecanic şi energia consumate pentru comprimarea mecanică şi dinamică a 
fluidului de lucru, în dispozitivul de admisie, respectiv în compresorul 


motorului, adică 


MR = LDestindere- LComprimare > LD-LC. (2.22) 


În această relație, lucrul mecanic de destindere, ește. 


în care 


Lp=M, (5 i) Mi) Mei), 023) 
` POR È? 
` ! eketa 
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Ca urmare, relația (2.23) devine 


M, (G -i)+M; Gori, S 
deoarece 
g-i =h 
şi 


M,- =P. 


Totodată, lucrul mecanic de comprimare este 


le=Mo (G -in > Mai) +M l-i) Q24) 


sau 
E ad sila PRR ci 
5 Ni it o =R +M, a 
2 2 
deoarece 
2 
i =i Sp ta 
ii, =k 
şi 
ML =. 
Înlocuind în relația (2.22) se obține 
2 02 E ori CE: ne A 
Da = +M, Ma pp Mi 
adică, în final, 
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Lir =M, ZM a (2.25) 


Din punct de vedere fizic, lucrul mecanic produs pe ciclu este folosit 
pentru accelerarea fluidului de lucru în secţiunea de ieşire. 
Se defineşte lucrul mecanic specific al MFR, Lyr» relația 
Ey? 


Lire a 
= MR = (1+ m) —. 2.26 
i (1+m.) 7 7 ( ) 


Lua 
a 


Ținând seama că 


M, =M, tM, =Ma (1+mo) şi mes<<l 


atunci 


har == (C Vi). 227 


Evident, lura>0, numai dacă Cs>V. 

O caracteristică importantă a MTR şi a turbomotoarelor este aceea că 
viteza fluidului de lucru, la ieşirea din sistem, este mai mare decât viteza de 
zbor. 

Energia produsă de către sistem éste folosită pentru accelerarea 
fluidului de propulsie. Această energie se transformă în lucru mecanic astfel 
încât forța de acțiune a sistemului asupra fluidului, înmulțită cu deplasarea 
fluidului, să fie egală cu energia produsă de către sistem. Conform 
principiului acțiunii şi reacţiunii, la această acțiune a sistemului, fluidul va 
reacționa cu o forţă egală şi de semn contrar. Această forţă. generează forța 
de propulsie pentru orice navă echipată cu acest-sistem. forță cât mai-mare, 
dar nu maximă. 

2.2.6. Studiul caracteristicilor de expioatare 
2.2.6.1. Generalităţi 
Prin caracteristică de exploatare se înțelege ansamblul de curbe ce 


cuprinde variațiile performanţelor fundamentale ale MTR în funcţie de 
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bose 


parametrii regimului de zbor şi parametrii regimului! de funcționare ai 
motorului. i 
Ca performanțe se pot enumera F şi esp. Din categoria parametrilor 
regimului de zbor fac parte viteza de zbor V, şi înălțimea de zbor H, iar din 
categoria parametrilor regimurilor de funcţionare, turația n. Se pot defini trei 
familii de caracteristici de exploatare ale MTR: 
1. Caracteristica de viteză; 
2. Caracteristica de înălțime; 
3. Caracteristica de turație. 
Primele două caracteristici se pot studia simultan, dacă în locul tui Vşi 
H se foloseşte criteriul de similitudine al regimului de zor adică, numărul 
Mach, M. În acest mod, se defineşte caracteristica de zbor a MPR— 
Caracteristicile de zbor şi de turație se pot trata Simultan dacă se 
introduc parametrii de similitudine corespunzători performanțelor 
motorului, regimului de zbor şi regimului de funcționare al motorului. 
Se obține, astfel, o caracteristică universală a MTR care generalizează 


cele trei caracteristici de exploatare definite mai sus. 


2.2.6.2. Caracteristica de viteză a MTR 

Prin caracteristica de viteză se înțelege ansamblul de curbe ce conține 
variațiile F, csp, în funcție de viteza V, în condițiile în care H =ct., 
n =ct. şi egală cu turația nominală (de calcul) a motorului. 


Analitic, caracteristica de viteză se exprimă prin ~. 


[ 3 P(P oaza 


(2.44) 
Csp > Csp Chaa 


2.2.6.2.1. Influența vitezei de zbor asupra debitului de aer 


Se ține seama că, 
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pa 


A oa SĂ ; y $ ES 
În condițiile în care creşte viteza de zbor, se măreşte energia specifică 


a fluidului ce pătrunde în motor. Acest lucru înseamnă creşteri ale 


temperaturii frânate a aerului, 7;, proporțională cu V?, a presiunii py 
proporțională cu V” şi a densității p% „proporțională cu V7. 

În ipoteza în care geometria dispozitivului de admisie este invariabilă, 
debitul de aer variază cu P% Şi Ca, viteza axială de circulație a aerului prin 


sistem, Deoarece n= ct., viteza de deplasare a fluidului prin sistem va fi 


constantă, ceea ce face ca debitul de fluid să varieze proporțional cu V? 


Dacă se admite, debitul raportat, definit prin relația 


unde Ma este debitul de aer la punct fix, atunci se poate reprezenta 


M, =/(V), ca în figura nr. 2.19. 


Fig. 2.19 


2.2.6.2.2. Influenja vitezei de zbor asupra forței specifice 
În ipoteza în care destinderea gazelor de ardere este completă şi 


me<<l, atunci, din relația cunoscută 


Fo =(+m)-C-V, 
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M, =(4,]M,) 2.45) — — 


se obține, în primă aproximație, expresia 


Fp =C, -V. (2.46) 


Aşa cum s-a arătat în paragraful anterior Cş=Cs(V). Ca atare, este 
necesar să se stabilească, din punct de vedere fizic, influența vitezei de zbor 
asupra vitezei de evacuare a gazelor de ardere, Cs. 

În acest scop, se prezintă, comparativ, în figura nr. 2.20, ciclurile reale 
ale MTR pentru două viteze oarecare de zbor 


VV. 


Fig. 2.20 


Se poate constata că: 

-La creşterea vitezei de zbor creşte energia specifică a fluidului 
în amontele sistemului şi, în condiţiile în care pierderea de presiune în 
dispozitivul de admisie se modifică foarte puţin cu regimul de zbor, vor 
rezulta creşteri ale presiunii totale şi entalpiei totale ale fluidului la intrarea 
în compresor; 

-Deoarece turația grupului turbocompresor este constantă 


rezultă că lucrul mecanic de comprimare este constant şi nu depinde de 


regimul de zbor, deci le, =l, ; 
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—În aceste condiţii, se îmbunătăţesc parametrii termodinamici ai 
aerului Ja intrarea în camera de ardere a sistemului, i, >i}, P} > P33 

—Deoarece temperatura maximă a gazelor de ardere, T;, 
depinde numai de turația motorului, la n=ct. „7; =cr., într-o primă 
aproximaţie, i; =ct. şi nu depinde de regimul de zbor. În aceste condiții, 
evoluția de ardere, între stările 2 şi 3, se deplasează către valori mai mici ale 
entropiei (spre stânga) fapt ce conduce la două consecințe importante pentru 
motor: 

—Creşte energia potențială a gazelor de ardere la intrarea în 


turbină ( p;, > pi) 


-Energia termică înmagazinată de fluid în camera de 
ardere scade. Această scădere este echivalentă, fizic, cu o creştere a 
excesului de aer al gazelor de ardere. Ca urmare, la o creştere a vitezei de 
zbor orc3te excesul de aer (5 -i J; AiR ), şi a,>a,. 


-Deoarece l; =}, atunci l} =}, . Ca atare, se măreşte presiunea 


i 


2 Page i . . 
totală a gazelor de ardere la intrare în sistemul de evacuare, p,, > p,,; 


— Întrucât destinderea gazelor de ardere este completă creşte 


energia disponibilă a gazelor de ardere în sistemul de evacuare, Ai., > 4i 


se 
ceea ce înseamnă că viteza de evacuare a gazelor de ardere se va mări, 
Cs, > Cs: 

Deci, la creşterea vitezei de zbor se va mări viteza de evacuare a 
gazelor de ardere, figura nr. 2.2]. Se suprapune V=f(V), şi se obține, în final, 


Fse=flV). 
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N 

y V 
Fig. 2.21 

Se observă că Fa scade odată cu creşterea vitezei până la o viteza V' 


unde ea se anulează. ` x ni 


Notând forța specifică relativă prin 


s 
+ 


1 
atunci, pe baza celor două tendințe de variație cu V ale M, a şi Fo „se poate 


8 


reprezenta, ca în figura nr. 2.22, variația forței de propulsie relative, 


“al 
[i] 
afs 


în funcție de viteză, pentru H=ct.. 


În figură DU reprezintă domeniul uzual de viteze de zbor, care 


corespund la Me[0.85-0.9). 


119 


su 


- V" , pentru care Fma, ea corespunde 2. 5<M<3; 
RR 


pom 


~f 


; Fig. 2.22 


Pentru H' '=ct'sp pot defini trei viteze caracteristice: 


~V", la care Fan , ea corespunde la J<M</.3: 


- V',la care F se anulează. 


La înălțimea H, un MTR poate dezvolta o forță pentru viteze între O și 


V '. În gama de viteze uzuală, DU, variaţia lui F este mică, astfel că, într-o 
primă aproximaţie, se poate considera forța copstantă. 


Dacă se măreşte înălțimea de zbor, .H'>H ", curba se modifică. 
Pentru H” > H” se măreşte domeniul de viteze în care motorul dezvoltă o 


forță de tracțiune. La punct fix, forța maximă a motorului este aproximativ 
egală cu 2 «F min : adică 


nar = 2- Fam. 


Pe măsură ce înălțimea creşte, V” se măreşte iar forța maximă se 
micşorează. Se poate întâmpla ca Fma < Fo = 1 Í 


2.2.6.2.3. Influenţa vitezei de zbor asupra consumului specific 


Prin definiție consumul specific, este dat de relația: 
Me M, l 
C = 3600. F T0 va 


d __ 3600 1 
Fp aminL F` 
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În sinteză, se poate reprezenta caracteristica de viteză, ca în figura 
nr. 2.24, 


viteză, pentru H=ct., ca în figura nr. 2.23. 


Se poate observa că: 


Ca urmare, se poate considera, din punct de vedere fizic 


(2.47) 
Având în vedere variațiile mărimilor raportate, Fse şi Æ se poate 


paza i - pa Copie za 4 
reprezenta variația consumului specific relativ Cs =—%-, în funcție de 


SPo 


Fig. 2.23 


corespunzătoare unui 7.2<M<1.5; 


-În zona I se constată o uşoară creştere a Z „cu viteza de zbor, 


-În zona a Il-a, pentru J.5<M<2, se poate considera © =ct. 
sau cu variații mici; 


-În zona a Ii-a, pentru M>2 se poate considera T, crescător 
cu viteza de zbor. 
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~f 


Fig. 2.24 


2.2.6.3. Caracteristica de înălțime a MTR 

Prin caracteristica de înălțime se înțelege ansamblul de curbe ce 
cuprinde variațiile forței de propulsie F ṣi csp în funcție de înălțime în 
condițiile în care V=ct. şi H=Ct.=nn. 


Analitic, caracteristica de înălțime la n=n; se exprimă prin 


B 


Csp = Cap (H Jaya d, 
2.2.6.3.1. Influenţa înălțimii de zbor asupra debitului de aer 
Ca şi în cazul anterior, se poate face o analiză separată, în funcţie de 
înălțimea de zbor, a tuturor factorilor. 
În condițiile date, geometria dispozitivului de admisie este invariabilă, 
n=n,;=ct., ceea ce implică o constanţă a vitezei de circulaţie a fluidului în 


sistem, M, se va modifica proporțional cu Pu - Cum V=cr. atunci 


a 


M. a ~ Py (densitatea aerului) din amontele sistemului. 


122 


. e =, i ' Epi i 
De obicei, densitatea este cea corespunzătoare sttucturii atmosferei 
terestre, respectiv atmosferei standard. La nivelul mării se cunosc toți 


parametrii termodinamici, adică: 
7, = 288K; p = 1.01325-10%--3 N nial. 


Se prezintă, în continuare, variațiile parametrilor atmosferei standard 
pe fiecare strat al acesteia. Astfel, în: 
—Troposferă H=[0; 11] km 


T; =D- (1-55-H); 


îi 
= po pag H); (2.49) 
S À 
papal Pat 
-Stratosferă HI=(11; 25] km 


Ty =ct.=Ty = 216.5K; 
Bu N 
Py = Pune 5318; pp =0.223-10% 3; (2.50) 
= Pure TA; Pu =0.365 5 ie, 
În mod normal, avioanele civile de pasageri evoluează la înălțimi 
H<11 km, adică în troposferă. 
Ţinând seama de variația densităţii aerului cu înălțimea, se obține, 


variaţia debitului raportat, ca în figura nr. 2.25. is 
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ws i 


i 


pron 


Fig. 2.25 


Se observă o scădere continuă a debitului, la creşterea înălțimii. 
2.2.6.3.2. Influenţa înălțimii de zbor asupra vitezei de evacuare a 


gazelor de ardere 


Pentru a analiza influența înălțimii de zbor asupra vitezei de evacuare 
a gazelor de ardere adică C, = C;(H), se consideră două cicluri reale ale 
aceluiaşi motor pentru două înălțimi de zbor diferite, H2>H,, ca în figura 


nr. 2.27. 


Din figură se constată că: 


-La creşterea înălțimii de zbor, în condiţiile în care pierderea de 


presiune în dispozitivul de admisie nu se modifică, esențial, cu regimul de 
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zbor, va rezulta o înrăutățire a parametrilor termodinamici ai aerului la 


intrarea în compresor; 


—Deoarece n=ct. atunci i =. Aceasta, face ca la creşterea 


înălțimii să se constate o scădere a presiunii aerului la intrare în camera de 
ardere; 

-Deoarece T; =cr. atunci i, ~i; ceea ce face ca evoluţia de 
ardere să se deplaseze către entropii mai mari (spre dreapta). Ca urmare, se 
produce o scădere a presiunii aerului în camera de ardere. Această deplasare 


are două efecte mai importante: 


-scăderea presiunii gazelor de_ardere la intrarea în turbină 


P, < P33 
—creşterea variației de entalpie a fluidului în camera de ardere, 
respectiv gazele de ardere acumulează mai multă energie. Acest proces este 


echivalent cu o scădere a excesului de aer în camera de ardere, adică 


(5 -),>(5-5), 


a, <a. 


Prin urmare, dacă H creşte, a se micşorează. 
Deoarece destinderea gazelor de ardere este completă, o scădere a 
presiunii, la intrarea în ajutaj, face ca energia disponibilă a gazelor de ardere 


să aibă o ușoară creştere, ca urmare a măririi lui H, adică: 


Aia, > dia PIN 


Deci, viteza de evacuare creşte ușor cu H. Viteza de evoluție a 
aeronavei fiind constantă atunci Fsp va creşte identic cu viteza gazelor de 


ardere în troposferă. Toate aceste variaţii sunt reprezentate în figura nr. 2.27. 
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Fig. 227 


Ținând seama de alura caracteristici de înălțime, figura nr. 2.28, 


atunci o aeronavă trebuie utilizată la regimul la care consumul specific este 


minim iar tracțiunea are valoarea cea mai mare adică la He{[10+11] km. 


Fig. 2.28 


2.2.6.4. Calculul caracteristicilor de viteză şi de înălţime ale MTR 
Pentru a stabili legea de variație a M, , se face ipoteza că în secțiunea 


minimă a canalului de lucru, care este plasată la ieşirea din primul stator de 


turbină, regimul de curgere este întotdeauna critic, adică A =]. 
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Se ţine seama că 
F=M, Fp» 
în care 


M, =a- -q(4)- Asina , (2.51) 


JF 


iar, funcția gazodinamică a debitului este 


t i 
ED (, k-l Fi 
A)= 4) I-A s 2.52 
(2) ( 1) ( Zaza ) (2.52) 


În aceste ultime expresii: 


- a=0.04, pentru aer; 
- a'=0.0396, pentru gaze de ardere; 
-p` este presiunea totală; 
- A. reprezintă numărul lui Ceaplâghin; 
iar a este unghiul făcut de viteza absolută cu direcţia axială a curgerii. 
Ca urmare, dacă fluidul nu se modifică din punct de vedere calitativ şi 


geometria canalului de lucru este invariabilă, se poate scrie relația 
Mae et. (2.53) 


Aplicând acest parametru pentru două regimuri diferite, în zbor şi ła 


punct fix, în secţiunea 3'-3', unde M pet. şi, nu.depinde de regimul 
Ps i 


de zbor şi nici de regimul de funcţionare, atunci 


n, Eei REN (2.54) 
3 


£o pi, 
Întocuind expresia debitului de gaze, în funcţie de debitul de aer şi de 
aportul de combustibil, se obține 
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vað 


wa 


po ir ş 
i e T; P; Bi PH g „Je 2,59 
ʻA M, (1+m)=M, (1+m,) TE pi Po a m (2.59) 
! 3 Pa 
iar, debitul de aer va fi 


sau, neglijând me îh raport cu 1, întrucât me<< 1, 


M, ati, 2h 2 
RI FE 


a e e eu 


P} Pi Pu Pa 


sau 


. e e 
P3 = Ph Ba Ca Pe Tar 


Cum, la punct fix, 


i 


. . 


atunci, raportul presiunilor devine 


yud 
Pi, = Po: Oa, Ti" Cea, 


4 * . 
Pi op Pun, Sa „Pe. Cea 
. d o . pa 
Py Po Ca, Pa Cca 
Întrucât 
l Oaa ~ O do 
şi 
. 
Ooa” Ca > 


raportul presiunilor se poate scrie 
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(2.55) 


(2.56) 


(2.57) 


(2.58) 


M, =M, Page, (2.60) 
per T 


în care 


23 poa 

kef 

i za=(1 r ) : 
2: 


Dacă se admite ipoteza că linia caracteristică de lucru a grupului 


turbocompresor urmărește o curbă de randament al comprimării constant 


atunci 

T = e 

Ținând seama că, la n=ct. 

LsL 
atunci 

p G, 

T a 
şi, imediat, 

ca lea” 


Înlocuind expresiile lucrurilor ideale de comprimare 


[=] 


k-i 
iată -Dai (e 


-), 


rezultă 
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(2.61) 


i k-i k~? 
aon aa 
EE > 7 
Py Po a 2-iy pe di 
2 
sau 
E 
. E A k-i E7 
Pi Pedet Poze]. (2.62) 
Py, Po Za Zn iy , 
În final, expresia debitului capătă forma 
AR 
2 3; k-i pari 
u =m, BeLa bedet 2 e6 
Po Tg Zig în d 
Pe de altă parte, în cazul destinderii complete 
Fo =(1+m,}-C;-V 
unde 
EAEE SE B5 (2.64) 
* aminL Prés i 
iar 


k-i 
pa i (z k -1) 
si +i sip +l =i ee a AIE, (2.65) 


Înlocuind relația (2.65) în (2.64) rezultă expresia aportului de 


combustibil în camera de ardere 
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x EA (2.66) 


şi unde pi; OON m ia Sunt constante. 
Consumul specific de combustibil va fi dat de relația 
$ k-i á 
y i fz -1) 
D oi 
3600 * * 2 Tio 
Cap = ` 
Pa “Soa Fo 


(2.67) 


2.2.6.5. Caracteristica de turație a MTR 

Prin caracteristica de turație se înţelege ansamblul de curbe care 
cuprinde variațiile performanțelor fundamentale ale MTR în funcție de 
turația grupului turbocompresor, în condiţiile în care parametrii de zbor-sunt 
constanți. : 

Analitic, se poate scrie 


| Ez F(n) acuza. 


Csp = Csp LL) PI 


(2.68) 
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În general, funcţionarea motorului este precizată printr-o dublă 
infinitate de caracteristici de turație. Dintre aceste caracteristici cea mai 
importantă este aceea ce se defineşte la punct fix, H=0 şi V=0. Această 
caracteristică se determină la bancul de probă al motorului şi, din acest 
motiv, se numeşte caracteristică de banc a MTR. i 

Dacă turația grupului crește, atunci se va mări viteza de circulație a 
fluidului prin sistem ceea ce va duce ca, în condițiile în care geometria 
sistemului este invariabilă, la creşterea debitului: de aer ce traversează 
sistemul. Totodată, ja creşterea turaţiei, se măresc debitul de combustibil 
injectat în camera! de ardere precum și temperatura frânată a gazelor din 
camera de ardere, În continuare, cresc lucrul mecanic produs de turbină şi, 
concomitent, din condiția de fun€ționăre staţionară, lucrul mecanic 


consumat de compresor, deci și raportul de comprimare, 7 . 


Ca urmare, energia disponibilă a gazelor de ardere (energia ce se 
transformă în energie cinetică în sistemul de evacuare) crește şi, implicit, se 
va mări viteza de evacuare a gazelor de ardere; Acest lucru implică, mărirea 
forţei de tracțiune a.motorului. j 


i š g 
Pentru că excesul de aer variază puțin cu turaţia, œ ~ ct. și Fp creşte, 


atunci a-F creşte, și scade. Ca atare, cs, se va micşora la 


"sp 
creşterea turaţiei. 

Rezultă că, MTR este singurul sistem de propulsie la care Cşp scade la 
creşterea turației. Pentru anumite valori z; și Ty , consumul specific poate 


avea un minim şi, ca atare, motorul va avea un regim economic. 


Cele două variaţii sunt reprezentate în figura nr. 2.29, 
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Fig. 2.29 


2.2.6.5.1. Regimurile motorului 
Pe caracteristica de turație se precizează următoarele turații limită: 
-nmin „ turația grupului turbocompresor sub care puterea pe care 
o dezvoltă turbina este insuficientă pentru a acoperi consumul de putere al 
compresorului, agregatelor motorului şi cel provocat de diferite pierderi 
(mecanice, hidraulice). La o turație n<nmu motorul nu poate funcţiona, 
tendinţa de funcţionare a grupului fiind aceea de a se opri. Pentru a putea fi 
pomit un motor, grupul turbocompresor va trebui să fie antrenat, din - 
exterior, de către o sursă de putere până când turaţia lui este egală CU Mimin 
-max » turația la care, din punct de vedere mecanic şi termic, 
paletele turbinei grupului turbocompresor încă mai rezistă, Pentru n>Mmax 
are loc distrugerea mecanică a paletelor de turbină rezultând distrugerea 
grupului turbocompresor. 
Pe caracteristica de turație se definesc principalele. regimuri. de, .. 
funcționare ale motorului. Astfel: 
1. Regimul maxim al motorului, Rmax, este regimul la care 
forţa de tracțiune este maximă, turaţia grupului este maximă şi temperatura 


gazelor de ardere are valoare maximă. La acest regim, motorul poate 
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funcționa, sigur și stabil, (3-5) minute, după care se distruge. El este folosit 
în cazuri deosebit de grele; 

2. Regimul nominal, Anominar este regimul la care temperatura 
gazelor de ardere este temperatura maximă, turaţia este cea nominală, forța 
de tracțiune este 0.95-0.98 din forța maximă. La acest regim, motorul poate 
funcţiona sigur (15-30) min. Acesta este regimul la care se proiectează 
motorul, de aceea se numeşte regimul de calcul; 

3. Regimul de croazieră, Reroazteră Ste acel regim la care forța 
de tracțiune a motorului este 0.75-0.85 din forța nominală a sa. Motorul 
poate funcționa un timp teoretic infinit şi, practic, între două reparaţii 
capitale. Este regimul la care se foloseşte, în mod curent, motorul 
turboreactor. Se poate considera că, la acest regim, consumul global de 
combustibil este minim; 

4. Regimul de croazieră economică, Reroazieră economică, este 
regimul în care consumul specific de combustibil este minim. Forța de 
tracțiune a motorului este 0.65-0.75 din forța nominală a motorului; 

5. Regimul de mers în goi, Ruc, este regimul la care turația 
grupului este minimă, forța de tracțiune este d.1-0.2 din forța nominală a 
motorului. La acest regim, motorul funcționează imediat după pornire. El 
este folosit de către piloţi în vederea deplasării aeronavei de la aerogară la 
capătul pistei. La acest regim, consumul specific de combustibil este foarte 


mare, deci este cel mai neeconomic regim de funcţionare. 


2.2.6.3.2. Calculul caracteristicii de turație 
_ Există o anumită turație a grupului-la care, în secțiunea de arie minimă 
a canalului de lucru, se atinge un regim de curgere critic. Adică, în această 
secţiune, viteza fluidului este egală cu viteza critică a sunetului. Prezenţa 


acestei secţiuni face ca performanţele motorului să se modifice în funcție de 
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regimul de funcționare al grupului turbocompresor și în raport cu turaţia 


` respectivă. Se notează cu n, turația critică a grupului turbocompresor. 


Turaţia n,,, împarte domeniul de funcționare al sistemului în două 
zone distincte: 
-Cazul n > n, domeniul regimurilor de funcţionare supracritice 


şi critice ale motorului; , 


-Cazul n <n,,, domeniul regimurilor de fimtţionare subcritice 


cr? 
ale motorului. 

Deoarece marea majoritate a regimurilor de funcționare ale motorului 
sunt situate în primul domeniul se va aborda, pentru început, calculul 
caracteristici detarație pentru regimuri supracritice şi critice. 

2.2.6.5.2.1. Calculul caracteristicii de turație în domeniul regimurilor 

supracritice 


Pentru un regim de funcționare supracritic, în secțiunea de ieşire din 
prima rețea fixă a turbinei, regimul de curgere este critic (4 =1) şi, ca 


o debitul de gaze de ardere este în acest caz este 


. p; A 
M, =t. 


Jr í 


o NJ poa z P 
Parametrul Mz- Z, rămâne constant atât timp cât geometria 
P; 


turbinei este invariabilă, şi nu depinde de regimul de funcționare al 
niotâtiilui. Ca urmare, aplicând parametrul la două regimuri, unul oarecare 


şi celălalt nominal se obține 


M, A = Ma A (2.69) 
P3 Psn 


de unde ! 
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sul 


M =M, P (2.70) 


Înlocuind debitul de gaze, în funcţie de debitul de aer se obține 


Hi, tm) Mm m) fE, 


À. > 
4 3 Jn 
i 


Ţinând seama că, 


MoMa <<], 


a =a 
M, =i [E BL, 271) 
y 3n 


-Ta Pin » sunt parametrii termodinamici frânați corespunzători, 


atunci 


unde; 


la turația nominală la o înălțime şi viteză date, la care se calculează 
caracteristica de turație; 
~T, p; sunt parametrii termodinamici frânaţi corespunzători $ 
; 
g > A bn E RER 
o turația mai mare decât cea critică dar la aceeași înălțime şi viteză. 


Presiunea P , la un regim oarecare, este 
P; = pi T, Oa (2.72) 


iar, la regim nominal, 


Pin = Pi Aen" Ocon - (2.73) 


Împărțind relațiile (2.72) şi (2.73) se obține 


FI 
Pi = E, deoarece o, = ct. = Giza. (2.74) 


Pan Fo 
! 


Înlocuind relația (2.74) în (2.71) se obține expresia debitului de aer 
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M, = Mp DZ, (2.75) 

Ty Ta 
Pentru exprimarea gradului de comprimare în funcție de turație se 
pleacă de la observaţia că lucrul mecanic de comprimare specific variază 


proporțional cu pătratul turaţiei motorului adică, /; =ct.-n? şi, respectiv, la 


nominal [;, =ct.-n? . 


Împărţind cele două relaţii se obține 


unde cu (=) =ñ s-a notat turația relativă. 


că 


Relaţia anterioară se poate scrie 


pein (2.76) 
sau 

lu 2 

m 


Înlocuind lucrurile mecanice specifice ideale se obține 


ti i 
imt D iat D a, e 


> Pi 


Te Ten 


Din expresia (2.77) se obține raportul de comprimare-pentru o turație ~ 07e 


diferită de cea nominală însă, pentru aceeaşi viteză şi înălțime. 


Ca urmare, 


e p Lei 
zi =|l+n (azi -) E A (2.78) 


unde s-a folosit ipoteza că, 77, = ct =n; . 
În consecință, debitul de aer, în regim supracritic, este 


k 
fen z [a Ya 
M, 2 Mae PTE z -]) . (2-79) 
T m, i 


În ipoteza în care, în cele două secțiuni minime ale canalului de lucru, 
regimurile sunt critice (i.e. în turbină 4, =] şi în ajutajul de reacţie 4, =/) 


atunci, gradul de destindere al gazelor de ardere în turbină este constant, 
adică 


ôi = Pi = Pct, (2.80) 
Pa Pia 
Cum însă, lucrul mecanic specific ideal produs de turbină este 


Da eTe NR 
la =h -ia =h] oz | 


5E 
rezultă, imediat, că 


i 
Za = et. (2.81) 


a = z 
Tr 
atunci 
Bose, 
The 
Cum însă 
m =el., 
relaţia precedentă devine 
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La =ct. i (2.82) 
h 
Pentru MTR 
le — ct. Şi Tla S Ct. 
mta 
şi, ca urmare, 
k sä (2.383) 
î3 


ceea ce înseamnă, 


pei Eei T. (2.84) 
Practic, rezultă că entalpia variază proporțional cu pătratul turaţiei. 
Ținând cont de această lege, debitul devine, în final, 
E 
= kl E 
Moarte (ri z -)) , (2.85) 


Se obține, astfel, expresia debitului de aer, în funcţie de turaţia relativă 


şi gradul de comprimare la regimul nominal. Se observă că debitul 


—6. poză Siis 


Forța specifică--a motorului, în condițiile destinderii complete a 


gazelor de ardere, este dată de relația 


Fp =(1+m,):C;-V, 
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i 


în care ; 
pă e 
; m= Tbt 
Fu "ca 
Deoarece 
Gsis =+ -n 
atunci 
PNN E a Si 
m baon ~i =li on 
Fa Sea 
sau 
—2 
n (in-ia) -i 
| m, = Ai 77 ARE F (2.86) 
SI; 
În consecinţă, forța specifică a motorului devine 
ia 
| 3n 
Sp =| I+ T (2.87) 
respectiv, consumul specific de combustibil ; 
3600 in -i-i R 
sp F k á 
P; s Šoa Fa 
sau 
ac e 
__3600_h (i, -in)-i 
(SES TE oae (2.88) 


uda Fo 


2.2.6.5.2.2. Calculul caracteristicii de turație în domeniul regimurilor 


subcritice - A i a te 
În domeniul subcritic se modifică, esențial, legile de variaţie ale 


debitului de aer şi entalpiei maxime a gazelor de ardere, adică 


M, = f(n) si g= f(a). 
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Pentru determinarea variației debitului se pleacă de la observația că 
puterea unei elice cu pas fix este Py =c„ n", Ce fiind o constantă ce 
depinde de geometria acesteia. O treaptă de compresor axial se comportă ca 
o elice cu pas constant, deci, se poate scrie P =c,-. Pentru întreg 


compresorul 


(2.89) 


unde cu n, s-a notat numărul de trepte de compresor. 


Cum însă, 
P =C w =M, E şi seter, 
atunci 
ct Mp n? = Coen 
respectiv 


M, =C", 
adică debitul de aer variază liniar cu turația. Din acest motiv, caracteristica 
de turație, pentru acest domeniu, se mai numește caracteristică de admisie a 


motorului. Se elimină constanta motorului Cm din relaţiile 


M,=C-n (2.90) 
şi 
Mace > Cm Has (2.91) 
Prin împărțire, se Obține 
Maha oh 
Mar Pe Mh Ra Ne 
de unde 
M, = Mae. (2.92) 
Mer 
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Determinarea legii de variație a entalpiei maxime cu turația are în 
vedere variațiile puterilor compresorului și turbinei, cu turaţia, figura 


nr. 2.30. 


Pe Pry 


Fig. 2.30 


Se fine seama că puterea turbinei este funcție şi de temperatura 


maximä a gazelor de ardere, adică 


P, z FOl ra 


Se observă, din figură, că la fiecare ternperatură maximă există două 
turaţii n' şi n" la care grupul turbocompresor poate funcționa stabil. Când 
temperatura T? scade, cele două turaţii se apropie astfel încât la Typa ele 
coincid. 

Reprezentând grafic variația entalpiei frânate cu turația, i; = f OF se 


obține imaginea din figura nr 2.31. 
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| În ceea ce priveşte variația entalpiei frânate, în domeniul subcritic, se 
adoptă o variație de tipul 
2 na? 
P ~n 
i =ct-n Ta: (2.93) 
n -b 
Constantele a, b se determină din următoarele trei condiții: 
1. La regim critic funcția este continuă în 7, deci, temperaturile 
sunt egale adică 
(ijr (oa > 


Neng Ano 


2. Cele două curbe au aceeași pantă la 7, , adică 


di) f) o G 
d Jia, (P Jora e 


3. La regimul de mers în gol entalpia este maximă deci 


ari i z ze 
N = RMO; 3 > bma- 
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| 
! 
i 


pm 


Pat 


pom 


pm 


2.2.6.6. Caracteristica universală a MTR 

Cele trei caracteristici de exploatare au permis stabilirea 
performanţelor motoarelor în condiţiile în care doi parametri erau constanți 
şi unul era variabil. Ca atare, performanţele motorului erau precizate, global, 
printr-un volum foarte mare de informaţii, Reducerea acestui volum de 
informaţii se poate face transformând caracteristicile de exploatare într-o 
caracteristică universală. 

Pentru a puţea face trecerea de la o caracteristică simplă, la 
caracteristica universală, va trebui să se transforme performanţele motorului 
și parametrii acestuia în parametrii de similitudine corespunzători. 

În stabilirea acestor parametrii se apelează la cele patru criterii 


"=—kiadamentale de mecanica fluidelor: 


1. Criteriul Prandtl, Pr; 

2. Criteriul de homocronie, Ho; 
3. Criteriul Reynolds, Re; 

4. Criteriul Mach, M. 

1. Criteriul Prandtl caracterizează, de obicei, procese neadiabatice. 
În cazul MTR procesele de curgere din compresor şi turbină sunt procese 
adiabatice şi, prin urmare, acest criteriu nu este caracteristic curgerii în 
MTR; i | 

2. Criteriul de homocronie este specific regimurilor nestaționare 
curgere şi, ținând seama că se analizează numai regimuri staționare, rezultă 
că nu este adecvat; 

3. Criteriul Reynolds. Studii efectuate pe diferite maşini cu palete 
(compresor şi turbină) au demonstrat că, în cazul curgerii cu, Re> 3.70? 
acest criteriu nu mai influențează performanțele acestora. În condiţii reale, 
Re este de ordinul 5:70. În acest caz, procesele de curgere se 


automodelează în raport cu Re; 
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4. Criteriul Mach este singurul criteriu care va sta la baza 
similitudini regimurilor de curgere, în motor. 

Se afirmă că două procese sunt similare, din punct de vedere 
cinematic, dacă au același numărul Mach. 

Cum în cazul compresorului şi turbinei se definesc trei viteze, viteza 
absolută, viteza relativă şi viteza de transport, atunci două curgeri sunt 
similare dacă cele trei numere Mach, care corespund celor trei viteze, sunt 


aceleaşi, adică 


M, = idem, (4 = idem); (2.94) 
M, =idem, (A, = idem); (2.95) 
M, = idem, (a= idem). p (2.96) 
Prin definiție, 
M, = e97) 
a 

unde 

-D-n 
v=-22 zaa D (2.98) 


Dar 


T 
=vV4k-R-T =ct- NT =c- |, 2.99 
a=Nk-R-T =ct.:NT =ct. IUA (2.99) 


de unde 


n LA 
= = idem sau —— = idem , (2.100) 
T fr 
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care este criteriul de similitudine pentru turație. 
Debitul de aer este dat de relația 


M, =ct -2h 4-a(4,), 
JE 
de unde 


M, T; 
m aa): (2.101) 
t 


"Ținând seama că 
4, = idem, 


atunci eee 


Pı 


=idem, (2.102) 


care reprezintă criteriul de similitudine pentru debitul de aer. 

În raport de cele două criterii de similitudine, se poate defini 
carcteristica universală a MTR ca fiind un ansamblu de curbe ce conține 
variațiile parametrilor de similitudine ai forței de tracțiune şi consumului 
specific de combustibil, în funcţie de parametrul turației şi parametrul 
regimului de zbor. 


Pot exista două definiții analitice pentru caracteristica universală a 


MTR 
F e, n 

Ce cu: Pap aus tut, a —=f(M), = f(M) la ze; 2.103 
m ( b (4) T (2.103) 
F 

b. Z= f|- |, £2 f| e | la mea. (2.104) 

Pi TIAE lada: 
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A arăta că un parametru este de similitudine, înseamnă a demonstra că 


acesta se poate exprima în funcție de alţi parametri de similitudine 


cunoscuți. : 


= 


s r PN GG 
În continuare, se demonstrează că (=) este parametrul de 
Pi i 


t’, 
similitudine al forței de tracțiune. Pentru aceasta, se pomeşte de la relația 


forței de tracțiune 


F =M, Fsp 
care, se pune sub forma 
= Eoy, te idente ~ (2.105) 
Pi pi NT, JT 


F, 
Se va arăta că | =) este parametrul de similitudine al forței 
i 


specifice. 


Prin definiție, 


Ei (2.106) 


Va trebui, practic, ca (3 şi ($) să fie parametrii de 


similitudine corespunzători vitezei de zbor şi vitezei gazelor. Într-adevăr 


Yos AE fete, 

NT, f(e) i 

2 pă 
i a 

şi cum 
; NV a 
M = idem , atunci dată - (2.107) 
Ei 
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ui 


f 
i 


i 
şi reprezintă parametrul de similitudine al vitezei de zbor. 


Pe de altă parte, 


fas FA 
C; = ctv Ja i-leo: 7) E Jl 
Mr Me Mm 


expresie care, prin împărțire cu jT; , conduce la 


ekzi 
Coe A a F 
io Cesar. 2481- AF -Z (2.108) 
T, i i ct, 
a unde 


af) 
CONSÍ -O gg Ag 


Se are în vedere că 
M, =M; acri, 
N? 
în condiţiile unei curgeri critice la ieșirea din statorul turbinei. 
Înlocuind debitul cu a 


atunci ` al 
M, NT; ; EV sală 
ENI e ep. Pe, (2.109) 
> re Pi T 
T => 
În consecință, 
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Misc, 3 =et. a 
T l M T; 
“pi 
sau 
-- .2 
Pai pia beu Se 2 (2.110) 


perii Ch z- 
o fa E 
Pi 


Deoarece, pentru un grup turbocompresor, linia de lucru se poate 


exprima prin funcțiile 


T, 
îi i 2.111) 
SNTE n 
maf Ma o pei 
í zi 2 
atunci 
i = idem (2.112) 
i, 
şi, imediat, 
C; = idem 
T 
respectiv 
Fop =idem. (2.113) 
T: 
În final, se obține 
E am: (2.114) 
Pi 
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Se arată, în continuare, că (3 este parametrul de similitudine al 
T: 


consumului specific. Pentru aceasta se pornește de la expresia 


EEN? 
Csp = ct. 2—2 


(2.115) 
care, prin împărțire cu 47; , conduce la 
în 
Cse i i 
=ct.- 2.116 
T; Fse € ) 
T 
Ținând seama că 
g=} + =i + 
sau 
ki, 
rai 
g=- 1+7], 
E Me 
atunci 
kl 
O G zl E 
ratae [e > = idem 2.117 
în în he ) 
ceea ce implică, 
Cp; 
= idem. 2.118 
sA la 


Grafic, caracteristica universală a MTR, sub cele două forme, se 
reprezintă în figurile nr. 2.32 a şi b, 
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Fig. 2.32 
Caracteristica universală permite determinarea performanțelor unui 
MTR în condiţii standard. 


De obicei, performanţele unui MTR se obțin prin încercare la bancul 


de probă. În acest caz, F şi csp sunt valabile numai în condiţiile exterioare 
bancului de probă, notate cu p, T, . Se notează cu Fy >Csp, performanțele 
sale care corespund condițiilor standard p, T- Pentru a trece de la condiții 
oarecare la cele standard se folosesc parametrii de similitudine. Astfel, 


pentru: 
—Forța de tracțiune 


Fo idem sau E Fa as unde F, =p.P, (2.119) 
P, 


P; Pe Po e 


—Consumul specific de combustibil 


C, 
idem, aia i de unde csp, = Csp ` 2, (2.120) 
z o 


e 


Csp 


JE 


Rezultă, din ultimele relații, două concluzii extrem de interesante și 


anume: : 
-Parametrul care influențează forța de tracțiune este presiunea 


exterioară, Pe; 
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| 
i 
d 


P 


pm 


i 
i 


Parametrul care influențează consumul specific de combustibil este 


temperatura exterioară, Te. 
Ca atare, 
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(2.121) 


(2.122) 


Capitolul 3. MOTORUL TURBOREACTOR 
DUBLU FLUX 


Motorul turboreactor dublu flux (MTRDF) face parte din categoria 
sistemelor de propulsie care au ca fluid de propulsie aerul, ca sursă de 
energie unul, două sau trei grupuri turbocompresor, drept instalație de 
propulsie, un ajutaj de reacţie, în care se creează componenta de reacţie a 
forței de propulsie şi o elice întubată, denumită ventilator, care creează 
componenta de presiune a forţei de propuisie. 

Forţa de propulsie se generează, pe de o parte, în ajutajul de reacţie, în 
urma unei reacţii directe a fluidului asupra sistemului şi, pe de altă parte, 

-datorită ventilatorului, ca urmare a unei reacții indirecte. 

Caracteristic MTR DF este faptul că fluidul de propulsie are două 
fluxuri de fluid, fiecare din ele având un rol bine definit în realizarea forței 
de propulsie: 

—Fluxul primar; 
-Fluxul secundar. 

Fluxul primar (interior) reprezintă fluidul de lucru al sistemului, adică 
acea masă de aer în care se injectează combustibil şi în care are loc arderea 
rezultând, în acest mod, energia mecanică necesară antrenării 
compresoarelor şi energia necesară realizării componentei de reacţie a forței 
de propulsie. 

Fluxul secundar (exterior) înconjoară fuxul primar şi este suportul 
unei componente de tracțiune a forţei de propulsie. Totodată, el asigură 
frânarea fluxului primar în scopul reducerii nivelului de zgomot al 
motorului. : 

—— Avantajele MTR DF în raport cu MTR sunt următoarele: 
1. MIR DF realizează un consum specific de combustibil cu 


(50-60)% mai mic decât cel al MTR şi, în consecinţă, este un motor mai 
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economic. Ca urmare, MTR DF este utilizat în echiparea avioanelor de 

transport. Concret, csp=(0.01--0.08) [kg/Nh]; 

2. MTR DF dezvoltă o forță de propulsie de (5-10) ori mai 
mare decât forța de propulsie a MTR. Din punct de vedere al forțelor de 
propulsie rezultate există patru generaţii de motoare: 

e Prima generație cu F<50.000 N; 

e A doua generaţie cu F</00.000 N; 

e A treia generație cu 700.000 N<F<400.000 N: 
e A patra generaţie cu F>400.000 N; 

3. Nivelul scăzut de zgomot pe care îl realizează MTR DF, fără a folosi 
instalaţii specializate de genul amortizoarelor de zgomot. Toate părţile 
componente ale sistemului (dispozitivul de admisie, compresorul, 
camera de ardere, turbina) sunt surse de zgomot pentru motor. Aceste 
surse, însă, diferă ca intensitate şi ca frecvenţă a zgomotului. Cea mai 
importantă sursă de zgomot o reprezintă jetul de gaze de ardere care 
părăseşte sistemul şi pătrunde în aerul din mediul înconjurător. 
Zgomotul produs va fi dat de impactul dintre moleculele gazelor, care au 
viteză mare, şi moleculele de aer ce au A zero „Nivelul de zgomot 
depinde de viteza gazelor de ardere, acesta! fiind proporțional cu viteza 
de ieşire la puterea a opta. Pentru a reduce nivelul de zgomot, trebuie să 
se reducă viteza de ieşire a gazelor de ardere, ceea ce ar fi echivalent cu 
reducerea forței specifice a motorului. Dacă debitul ar rămâne constant, 
forța de propulsie ar scădea şi, din acest motiv, s-a introdus o elice 
întubată care poate să absoarbă debite mari de -aer până la 500 kg/s. 
Astfel, forța de propulsie va creşte pe baza creşterii debitului de aer 
chiar dacă se micșorează Fy. 

Se notează cu: 


—M „ » debitul de aer pe fluxul primar; 


— My» debitul de aer pe fluxul secundar; 
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-K= Kar , coeficientul de dublu flux. (3.1) 
al 


—K=0, cazul motorului turboreactor simplu lux; 

—K cuprins între 0.3-1.5, când cele două fluxuri de fluid, cel 
secundar, ce conține numai aer şi, cel primar, care este format din gaze de 
ardere, se pot amesteca în avalul turbinei obținându-se Un flux unic. În acest 
caz, se poate face o nouă injecție de combustibil, astfel încât să se poată 
realiza o nouă ardere capabilă să conducă la creşterea forței de tracţiune a 
sistemului. Această nouă combustie care se realizează după arderea 
principală poartă denumirea de postcombustie. Postcombustia este absolut 

„necesară avioanelor care evoluează în domeniul vitezelor supersonice. În 
această situaţie, K se numește factor de diluție. Motorul ce asigură acest 
amestec se va numi motor turboreactor dublu flux, cu fluxuri amestecate 
MTR DE-AM. Aceste sisteme se folosesc, în general, pentru avioane 
militare. 

—K situat între 7.5-6, caz în care cele două fluxuri de fluid de 
propulsie rămân în continuare separate creând fiecare câte o componentă a 
forței de tracțiune pentru sistem. În acest domeniu, K se numeşte factor de 
dublu flux. Motorul se va numi motor turboreactor dublu flux, cu fluxuri 
separate MTR DF-S. Acest tip de sistem de propulsie este pretabil pentru 
echiparea avioanelor civile, deoarece fluxul secundar -permite o 
preamestecare cu mediul înconjurător ceea ce conduce la un nivel de 
zgomot redus. 

4. Prezenţa ventilatorului în componența sistemului, generează 
anumite avantaje, din punct de vedere mecanic şi aerodinamic, în 
comparaţie cu o elice liberă. Deoarece ventilatorul are mai multe pale decât 
o elice simplă, acest fapt conduce la mărirea randamentul elicei. Deoarece 


elicea este întubată, acest lucru duce la atenuarea fenomenului de pierdere a 
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portanţei prin procesul de inducție respectiv, randamentul ventilatorului va 
& superior elicei libere. În plus, un ventilator poate realiza şi o 
precomprimare a aerului deci, se comportă ca o treaptă de compresor. 
Turaţia ventilatorului poate atinge valoarea de (4000-5000) rot/min, faţă de 
o elice care realizează (500+1800) rot/min pe minut, ceea ce poate conduce 
la un regim de curgere transonic sau supersonic pe elementele ventilatorului; 

5. Randamentul de propulsie are valori mai mari decât cel al 


MTR, în gama vitezelor subsonice, așa cum se vede din figura nr. 3.1. 


CĂ 


MIR 


MTR DF 


m=) P 
Fig. 3.1 i 
Pentru viteze de zbor mai mici decât V', care corespunde unui 
domeniu de numere M=1.5-2, Me moe > Tar În regim de zbor subsonic, 
MTR DF are 77, superior celui realizat de MTR. În general, M=0.8-0.9 este 
un regim de zbor obişnuit pentru un avion echipat cu MTR DF. Există chiar 


un regim de zbor la care 77, este maxim. Pentru M>(1.5+2), MTR are un 7» 


mai bun. 
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3.1. Motorul turboreactor dublu flux cu fluxuri separate 


MTR DF-S) 


3.1.1. Generalităţi 
Schema de principiu a unui MTR DE-S este prezentată în figura 


nr. 3.2, 


Fig. 3.2 


în care, prin cifre romane s-au reprezentat: 


I, Ventilatorul; 
II, Compresorul de înaltă presiune al fluxului primar; 
IN, Turbina de înaltă presiune; m 
IV, Turbina de joasă presiune. 
În prezent, există trei variante constructive de MTR DF-S: 
1. Varianta trirotor: 
Ventilatorul primeşte energie de la o turbină proprie; 


„. —Compresorul de joasă presiune primeşte energie de 


la o turbină proprie; 
-Compresorul de înaltă presiune primeşte energie de 
la o turbină proprie. 
2. Varianta birotor: 
Ventilatorul şi compresorul de joasă presiune au 
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propria lor turbină; z Se ține seama că: 
—Compresorul de înaltă presiune are turbină proprie. PI 
A boa P,=M, i. (3.6) 
Aceasta este cea mai folosită variantă, în momentul de față: 


3. Varianta monorotor: Totodată, puterea consumată de ventilator este 


—Cele două compresoare şi ventilatorul au o singură P =M, b, (8.7) 
turbină. 


în care 


3.1.2. Condiția de curgere staționară K M, =Ma t Mag = Mar (+ K) 68:8) 
Se ştie, din condiția de funcționare staționară că, pentru ca un Înlocuind relația (3.8) în (3.7) se obține 
turbocompresor să aibă turația constantă, este necesar ca puterea produsă de 


fi B =Ma: (+K). < 6-9) 
turbină să fie egală cu puterea consumată de compresor. Fie 
—Pry, puterea turbinei ce antrenează ventilatorul; za Se ține seama că i 
—Prsp, Prip, puterile turbinelor care antrenează compresorul de Pop = Mabe (3.10) 
joasă presiune, respectiv, pe cel de înaltă presiune; 
—Pcup, Peir, puterile pe care le consumă compresorul de joasă şi 
presiune, respectiv cel de înaltă presiune; Pap = Male GID 


—Pagr, puterea consumată de agregatele motorului. 


Având în vedere, expresia debitului de gaze de ardere 
Pentru ca turația sa fie constantă se pun condițiile: 


M, =M, +M, Ma (+ m) 


Bes i (32) = 
atunci, înlocuind în bilanțul de puteri relațiile (3.9)(3.11), rezultă 
Poe = Bop 8.3) pi | ul abia ES 
(Aaa + Mle Ma (It K) tMar T tMar Kap + Par» 
Fre E Fop + Par (3.4) 
Foarte adesea se face ipoteza 
Însumând aceste relaţii rezultă PEN 
Pe = Mot. 
Prw + Prp + Pnp = By + Pap + Pap + Po Ya : 


ai Ca urmare, împărțind prin M,;, se obține 
sau, notând cu Py, puterea turbinei, atunci 


II K) + la + ep 
Pr > Fy + Pop + Bop + Par- 8.5) sau 


Lag +p tpt K-le (3.12) 
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pm 


pom 


pm 


Cum însă I este lucrul mecanic de comprimare al aerului din fluxul 
primar, adică A 


k=l; +p + ijp 
i 


atunci (3.12) devine : 
B+ K-la (3.13) 


care reprezintă condiţia ca în MTRDE să fie un regim de curgere permanent, 


staționar la o turație oarecare. 


3.1.3. Performanţele MTR DF-S 
_ _3-1.3.1, Forța de propulsie a sistemului 
Având în vedere că sistemul are două fluxuri de fluid de propulsie, 
atunci fiecare flux va genera o componentă a tracțiunii, aşa încât forța totală 
a sistemului va depinde de cele două componente. Fie: 
—F, , componenta forței de propulsie, care se obține prin reacție 
directă, a fluidului pe fluxul primar; l 
—F, componenta forței de propulsiț, care se obține prin reacție 
indirectă, a fluidului pe fluxul secundar. Ca urmare, forța totală de propulsie 
va fi 


F=F, Fa. (3.14) 


Pe fluxul primar, turbina motorului va trebui să dezvolte un lucru 
mecanic necesar antrenării celor trei compresoare. Acest lucru mecanic este, 


de obicei, cuprins între (300500) kJ/kg. Ca urmare, dată fiind valoarea 


"mare a acestui lucru! mecanic, destinderea gazelor de ardere, pe fluxul 


primar, va fi întotdeauna completă, indiferent de regimul de zbor sau de 


regimul de funcţionare al motorului. Prin urmare, 


Fi = MC -Ma V = Ma [(1+m.)}-C,-7]. G.15) 
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Pe fluxul secundar se poate considera destinderea completă a fluidului 
de lucru, dacă K>2. În condițiile actuale, Ke(4+6)}, și, în consecință, 


destinderea aerului se poate considera completă. Rezultă, atunci 


F, = Ma (Cs, -V)=K-Ma (GP). (3.16) 


Însumând, se obține 


PF + Fy =Ma |U+mp)-Ca, -V]+K-Ma (GV) 


Pt [Um C, +K: C, -U+ K) Y]. 617 


La punct fix, P=0, H=0, forța devine 
F, = Mao [+ m) Cs + Kosu) (3.18) 


Se observă că la decolare, F, creşte liniar cu factorul de dublu flux. 
Creşterea forței de propulsie presupune, în primul rând, realizarea unui K 
mare, ceea ce conduce la diametre mari pentru ventilator, de până la 3 m sau 


chiar mai mult. Acest lucru înseamnă factori de dublu flux cu valori de 


circa 10. 


3.1.3.2. Forţa specifică 
Având în vedere că motorul are două debite de fluid de propulsie Ma 


şi M, au atunci, se pot defini două forţe specifice 


Fo (em 0 +K:Cy (14K) V G39 


al 


şi 
nE F Fp 


Fe =A. M, (K) I+K 


16i 


sau 


+ Urm.)-G, +K-C, 


F 
S 1+K 


V. (3.20) 

Aceste formulări permit anumite comparații între sisteme. Din punct 
de vedere valoric Fspe(800-1500) m/s, în condiţiile în care vitezele celor 
două fluide, pe fluxul primar şi cel secundar, sunt mult mai mici decât viteza 


gazelor de ardere în cazul MTR, C, Cs, e(300+500) m/s. 


3.1.3.3. Consumul specific de combustibil 
Prin definiție, 


co = 2.3600 = 3600 Me. Î 
F Mu Fsp 
sau 
csp = 3600 -= = 3600. e A 
Fo (1+m,):C, + EC -(1+K)-V 
La punct fix consumul specific este j 
E a 6.21) 


(1 m )-C, + K-C, 


no 


relaţie din care se constată că 


în consecință se observă că dacă se măreşte K, scade Csp » şi creşte 
Că 
For, a adică se îmbunăţesc ambele performanțe specifice ale motorului. 


3.1.4. Studiul ciclului real al MTR DF-S 
Deoarece sistemul posedă două circuite pentru fluidul de propulsie, 


respectiv interior şi exterior, pe fiecare circuit fluidul parcurge anumite 
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evoluții care conduc, în final, la obținerea unci forțe, bicu real al MTR 
DF-S se compune din două cicturi reale: : 
a. Ciclul real al fluxului primar; i A 
b. Cictul real al fluxului secundar. ' 
3.1.4.1. Studiul ciclului real al fluxului primar 
Se constată că evoluțiile fluxului primar sunt asemănătoare cu 
evoluțiile fluidului, în cazul MTR. Deosebirea esențială o reprezintă însă, 
destinderile gazelor de ardere în turbină şi în sistemul de evacuare. 
Mai precis, lucrul mecanic produs de turbină este folosit pentru 
comprimarea fluidului pe conturul primar dar şi pentru comprimarea 


fluidului care traversează conturul secundar, adică 


b=L+K-. 
2 tei! 
t Hu i 
Pentru a stabili lucrul mecanic consumat de ventilator, în condițiile în 
care lucrul mecanic consumat de compresor şi factorul de dublu flux sunt 
cunoscute, trebuie făcută o analiză a destinderii gazelor de ardere, pe baza 
reprezentării evoluției de destindere a gazelor pe fiuxul primar, ca în figura 


nr. 3.3, 


w 


unde: 

—E" reprezintă energia disponibilă a motorului, ce se obţine în 
condiţii reale, după ce o parte a fost consumată pentru comprimarea 
fluidului pe fluxul primar; 

-E este energia disponibilă ideală a motorului care reprezintă 
acea parte a energiei ideale, realizată prin destinderea gazelor de ardere ce 
se obține după ce o parte a fost consumată pentru comprimarea fluidului pe 
fluxul primar. Se poate admite, îii prima aproximaţie, că 

E'=E; 

—Ey reprezintă energia ce revine, în condiţii ideale, ventilatorului 
pe fluxul primar, ` 
~Ear reprezintă energia ce revine, în condiţii ideale, ajutajului de 


reacție de pe fluxul primar. Evident, 


E Ep Ene (3.21) 
Distribuţia energiei disponibile, pe cele două instalații de propulsie, 
este dată de poziţia stării 47. Se determină experimental şi se verifică 
teoretic că există o anumită repartiție a energiei åisponibile, între ajutajul de 
reacție şi ventilator, pentru care F a motorului este maximă. Fie x 
coeficientul de distribuție a energiei disponibile, definit prin 


i E, 
i sii a 3.22 
dai > (3.22) 


Prin urmare, 
E, =x-E şi Ex sU-x)-E. 
Dacă există o distribuţie optimă, x, „ pentru care Fy este maximă, 
atunci va exista un lucru mecanic specific optim pentru ventilator Iy Şi, 


respectiv, un grad de comprimare optim al ventilatorului mp. 
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Coeficientul x, este un parametru important ce stă la baza proiectării 
sistemului de propulsie, proiectare care se realizează, în general, la regimul 
de decolare al aeronavei. Ținând seama că 


Fe ~C, +K-C, -U +K) V 


şi 
Cs = Par “Cory: 
în care 
Cor, = S2 (Em =) 2 2 (Em = v2 E s420) E, 
“atei 
C; , E Pa: 2-(1-x) E. (3.23) 
Dacă: 


-x-E reprezintă energia ideală pe care o transferă turbina 


ventilatorului pe fluxul secundar; 


-x E-n, reprezintă energia reală pe care o transferă turbina 


ventilatorului pe acelaşi flux; 
M, x: E- n} reprezintă întreaga energie reală pe care turbina 


o cedează ventilatorului măsurată la axul acestuia; 


-M xE -15,-7], reprezintă energia reală, totală, pe care o 


cedează palele ventilatorului, aerului, pe conturul exterior, secundar. 


Ca atare, ecuația bilanţului de puteri devine 
7 F Tas 
Myx E-m = Ma (C, VP), 


unde termenul din dreapta reprezintă variaţia energiei cinetice a fluidului pe 


fluxul secundar. Având în vedere că 
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Ci, = 2: 
ap 
şi 
M Mı 
atunci 


C, = 2EB. 


Deci, forța specifică devine 


(3.24) 


Fo Pa 2 (1-2) E +K- DER -(1+K)-Y. G25) 


Din condiția 


se obține xy. 


sau 


Prin calcule succesive 


i 1 
Ec: 
-Pa V2- E- A +K- Kore 
[I-a x, 
op 2-42 -E-r +V 
K 
LER È Qa N2-E 
[pierna 2-E-na ny 
p 
Ridicând la pătrat, rezultă 
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=! 2 
l- xop P: Par 


2E mw. 


Xo r şi 
2. Eni +V? 


respectiv 
pi d] p.V? 
x, qas —|> E ' 
-] TT z 2E i 
sau, în final, 
nlar) 
Z-E (m 
Pa 208 (3.26) 
l+ Par 
Knp 


Din relația (3.26) se observă că Xa = f C VK ). În cele ce 


urmează se vor analiza, pe rând, influențele parametrilor ParsTvsV K asupra 


i apa 
a. Studiul dependenţei x, = f (Pa) 
Se constată că dacă MTR DF este echipat cu un ajutaj de reacţie 
capabil să realizeze, la un anumit regim de zbor, un proces de curgere în 


ajutajul de reacţie cu pierderi de viteză mici, X, Se micşorează. Aceasta 


înseamnă că motorul distribuie mai multă energie disponibilă ajutajului de 
reacţie. Aceasta se va transforma în energie cinetică, £,, ceea ce va conduce 
la creşterea Fsp a fooni 
b. Studiul dependenței xy = f (7) 
Dacă la un anumit regim de zbor randamentul 7, este mai mare se 
constată că x, creşte, respectiv motorul va dirija o parte mai mare 


din energia sa disponibilă către ventilator. 
p 
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pa 


pon 


pm 


În sinteză, se observă că instalația de propulsie ce prelucrează mai 
bine energia disponibilă va primi, din partea motorului, mai multă energie. 
Această caracteristică a motorului de a dirija energia disponibilă către 
instalația de propulsie care o foloseşte mai bine, poartă numele de 
autoreglare. Dacă, mai mult, ventilatorul motorului are pasul variabil atunci 
autoreglarea se poate iealiza nu numai la un regim de zbor, ci şi la orice 
regim de funcționare a: motorului. Aceasta caracteristică a motorului, capabil 
să se adapteze la orice regim, se numeşte autoadaptare. Dacă pasul elicei 


este constant, atunci Şi este constant. 
c. Studiul dependenţei x, = f (r) 


Se observă că, la creşterea vitezei de zbor, x se micşorează ceea ce, 


din punct de vedere fizic, înseamnă că ventilatorul motorului va primi o 
energie disponibilă mái mică, cu cât viteza este mai mare. Ca urmare, va 
exista o viteză de zbor, V «>» la care toată energia disponibilă este transmisă 
ajutajului de reacție, energia pe care o primește ventilatorul fiind nulă, adică 


Xow =0. La această viteză maximă, ventilatorul poate fi eliminat din 


construcția sistemului ceea ce înseamnă că MTR DF se va transforma în 


MTR. Rezultă că viteza V, reprezintă viteza de tranziție de la 


MTR DF la MTR. Ea se poate calcula din condiția x, =0 , adică 


2 
n e e, ) 0 sau Par Va = ŞTIE, 
tr: 


2-E Tr `y 
respectiv 
Va =e JTE. 8.27) 
Deoarece, în general, 
a T Ty E Par 
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atunci 
V'a EV2:E. (3.28) 
Din punct de vedere al plajei de valori, această viteză maximă se 
situează la numere M între 2. 5-3. În această situaţie, practic, la Vu» F este 


forța de reacție pe care o realizează un MTR. 
Dacă viteza de zbor scade atunci x, creşte. Ca atare, valoarea 
maximă a coeficientului de distribuţie a energiei disponibile se poate obține 


din condiția, V=0, adică 


1 
Laen OT (3.29) 
l+ r — - ES 
Knp 


În această situație, toată energia disponibilă a motorului este 
transferată ventilatorului, forța de propulsie fiind forța de tracțiune realizată 


pe acesta. 

Deci MTR DF se transformă într-un sistem de propulsie care nu are 
forță de reacție, respectiv un sistem care folosește, ca instalație de propulsie, 
o elice, similar motorului turbopropulsor. Rezulă, deci că MTR DF face 


tranziția de la MTP la MTR, conform schemei 
MTP (P=0)>MTRDF->MTR(V= V pax )- 

Prin urmare, MTR DF face legătura între două sisteme de propulsie 
care au principii de propulsie diferite. Sistemul se adaptează în funcție de 
viteza de zbor. Ea 

d. Studiul dependenței x, = f (K) 
Dacă factorul de dublu flux K creşte atunci şi- X, crește, ceea ce 


înseamnă că odată cu creşterea diametrului ventilatorului, creşte acea cotă 


din energia disponibilă pe care o primeşte ventilatorul. 
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Admiţând teoretic că factorul K—co, adică ventilatorul are un 


diametru foarte mare atunci, 
i A 
Xa -1-4 (2) 7 (3.30) 


unde valoarea x, corespunde motorului turbopropulsor. 
Dacă factorul K —>0 atunci x, are o tendinţă de scădere, astfel că 
pentru, K=0, Xop = 0. 


În acest caz, mai multă energie disponibilă este orientată către ajutajul 


de reacție, ventilatorul sistemului putând fi eliminat. 


Motorul se transformă; astfel, într-un motor turboreactor. Din acest 


punct de vedere, are loc tranzacţia, conform schemei 
MTR (K=0)>MTRDF—-MTP( K — œ). 


Deci, funcțional, MTR DF este sistemul care face tranziția între MTR 
şi MTP, comportarea lui depinzând de regimul dẹ zbor. Se face mențiunea 
că regimul poate influența și factorul K. 

Pentru a stabili x, şi, implicit, pentru aj determina forța maximă a 
MTR DF, este necesar să se cunoască valgarea energiei disponibile a 
motorului precum şi parametrii de bază ai turbinei şi ajutajului de reacție. 

Prin definiţie, E este 

E = zace “is =i ist — src) 
Ai, P 


sau 


E = biy, -l reu» (31) 


unde s-au notat cu: 


— Ai, , variaţia de entalpie ideală pe întreaga destindere; 
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. 


-l mea: lucrul mecanic specific de comprimare al 


compresorului în condiţii ideale. 


Ţinând seama că 


i E 
Alga = Aiaaesuraere > Î (E: 5 1-2) , 
i P; 


atunci i 
K-} 
d i 3.32) 
Ai, op polei ; 
lid destindere > Î3 mon OE € 
Pe de altă parte, 
. le __le 
TH ORO Meta 
sau 
ka 
în i f: i ~) 
leul e, 6.33) 


MONE a Ne n 
Înlocuind relațiile (3.32) şi (3.33) în (3.31) se obține expresia energiei 
disponibile 


k-i 
; E nfa k -1) 
E=ğ}-|1- J- . 634) 


Între Xop > energiă disponibilă și I’, există o dependenţă care se poate 
stabili din considerente mecanice. Astfel, dacă: 
-x.-E reprezintă energia ideală pe care o transferă turbina 
ventilatorului; í ' 


a 
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si 


pe 


-x-E-ņ, reprezintă energia reală pe care o transferă turbina 
ventilatorului; 

-M gX E- 77. reprezintă întreaga energie reală pe care turbina o 
cedează ventilatorului, măsurată la axul acestuia. Atunci, din condiția ca 
aceasta să fie egală cu energia pe care o primeşte -aerul de pe fluxul 


secundar, rezultă 


Mao Ep eMag “le 


Prin urmare, 
M, 
D =E x E q ex E 
ca TT Ma d 
sau 
i a ` 
D Sye E-m; (3.35) 
care, la regimul optim, devine 
. Xon - 
ra = Er: (3.36) 


! 
Lucrul mecanic : optim al ventilatorului este acea mărime pe baza 
i 
căreia se calculează caracteristicile şi performanțele ventilatorului 


motorului. 
Tot acest calcul se realizează la punct fix, adică în momentul în care 


începe procedura de decolare a aeronavei, când aceasta solicită o forță 


maximă de propulsie. Prin urmare, lucrul mecanic al turbinei devine 


st Kluge. (3.37) 


Pe baza acestuia, evoluţia de destindere a gazelor, pe ciclul primar al 


motorului, este perfect determinată, ca în figura nr. 3.4 
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fa 


Fig. 3.4 


3.1.4.2. Studiul ciclului real al fluxului secundar 


Pe fluxul secundar fluidul de propulsie parcurge două evoluții 


termodinamice: 
—o comprimare adiabatică; 


—o destindere adiabatică. 


Evoluţia fluxului secundar este prezentată în figura nr. 3.5. 


Fig. 3.5 


Viteza reală a aerului, la ieşirea din circuitul secundar, este 


Csu > Pan * Coma > 


în care 


Š n Fă Ti Fa isna 
Csuia = 2i -isna ) = {2i (E 
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Pii 


(3.38) 


sau 
Evident, 
Pa Pa Pa Pio l 
P, Da Pi Py Ta'Oa Ty 
Ca urmare, 
PR) 
$ 1 z 
meee; pa = 2 i Hi) > 
Ag’ Oda Ty 
în care 
t [ai 
asa iTe 
cip sie Dep. 639) 
Ty y 
Întocuind, se obține Î 
Cin = Pam 2-4: B-(1-C) (3.40) 
unde 


k-i 
$ 
c= i) ; 
Ra Ca Ty 
relaţie ce permite stabilirea performanțele sistemului pe fluxul secundar. 
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3.4.5 Caracteristicile de exploatare ale motorului turboreactor 
dubiu flux cu fluxuri separate 
3.1.5.1. Generalităţi 
Ca şi în cazul MTR se pot defini caracteristicile. de exploatare ale 
MTR DF-S, ca fiind familiile de curbe care dau variațiile forței de tracțiune 
şi ale consumului specific de combustibil în funcție de unul dintre 
parametrii regimului de zbor sau regimului de funcționare, când ceilalți sunt 
constanți. 
Se pot preciza trei familii de caracteristici: 
—Caracteristica de viteză; 
—Caracteristica de înălțime; 
Caracteristica de turație. 
În cele ce urmează, se va trata, pe rând, fiecare familie de curbe 
caracteristice. 
3.1.5.2. Caracteristica de viteză 
_ Caracteristica de viteză se definește ca fiind fordilia de curbe ce 
cuprinde variațiile forţei de tracţiune şi consumului specific de combustibil 
în funcție de viteza de zbor, în condiţiile în care înălțimea este constantă, și 
turația constantă şi egală cu turația nominală. 
Analitic se poate scrie 
| F=F(V) 


3.41 
sp 7 Csp (Y) oD 


Hnt sreci etn 


3.1.5.2.1. Baze fizice 


Se va ţine, în continuare, cont că 
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că 


F= My Fy 
Fop = Fon + K For, 
Fo, (Imp) CV 


For, > Cs -Y 
Pas i 
P a Fy 


Deoarece procesele care au loc pe fluxul primar sunt asemănătoare © 
cele care au loc în cazul MTR, atunci influenţele vitezei asupra debitului al 
aer primar şi asupra forței specifice de tracțiune, ale acestui contur, vor fi 
asemănătoare. 

Ca atare, debitul de aer creşte odată cu mărirea vitezei de zbor. 
Totodată, forța specifică de tracţiune pe fluxul primar se va micşora 
continuu la creșterea vitezei de zbor. 

Evident, la mărirea vitezei de zbor cresc, atât debitul primar cât şi cel 
secundar. Întrucât, pe fluxul primar se realizează, în secțiunea minimă a 
canalului de lucru, un regim critic de curgere, atunci debitul de fluid primar 


creşte mai încet decât debitul de fluid secundar. În consecință, la creşterea 


i 
i 


vitezei, factorul de dublu flux se va mări. 

Influența vitezei de zbor asupra vitezei de evacuare a aerului pe fluxul 
secundar, se poate stabili dacă se analizează, comparativ, ciclurile reale ale 
aerului de pe fluxul secundar, pentru două viteze de zbor diferite şi aceeaşi 


înălțime de zbor, ca în figura nr. 3.6 
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Fig. 3.6 


Din analiza celor două cicluri rezultă următoarele; 
-La creşterea vitezei de zbor creşte energia specifică a aerului la 
intrare în ventilator. Deoarece turația ventilatorului este constantă, atunci 


lucrul mecanic de comprimare al ventilatorului este constant, adică 


piep (3.42) 


-Odată cu viteza se măreşte energia potențială a aerului la intrare în 
sistemul de evacuare al fluxului secundar. Deoarece destinderea aerului, pe 
acest contur, este completă, atunci creşte energia disponibilă a fluidului în 


sistemul de evacuare; 
-Crește viteza de evacuare a aerului pe fluxul secundar respectiv 


Csu, > Csu, 
Deoarece viteza Csų creşte cu viteza, mai lent decât viteza de zbor, 
atunci forța specifică a fluxului secundar se va micșora. 
Având în vedere, tendințele de variație ale Fg, K şi Fi, la 


creşterea vitezei forța specifică totală a motorului scade continuu. 
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Scăderea forței specifice a motorului este mai puternică decât 
creşterea debitului de aer pe fluxul primar şi, ca atare, forța de tracţiune se 
va micşora continuu la creşterea vitezei de zbor. 


Toate aceste tendinţe sunt sintetizate în figura nr.3.7 


N S> 
AISNE e-o) 
se á TE R Fs ` SĂ i 
F, 
AVN 
0 DU y r [A 
Fig. 3.7 


Se constată următoarele: J 
-Există o viteză V' la care forfa de tracțiune a motorului se anulează; 
—Pe toată gama de viteze (0, V”), forța de tracțiune scade continuu; 
-La creşterea lui K, gama de viteze pe care motorul realizează o 
forță de tracțiune se micşorează; 
—influenţa vitezei asupra F se măreşte o dată cu Ķ; 
Dacă pe imagine se suprapune şi variaţia forței de tracţiune a 
motorului turboreactor simplu flux (K=0) se observă următoarele: 
—Există o viteză P", (M"=1,2-1,5) care împarte domeniul de utilizare a 
celor două sisteme în două. Astfel:  _ 
Pentru V<V", forța de tracţiune a MTR DF-S este mai mare decât 
forța de tracţiune a MTR, Fisrror-> Fura; 
-Pentru V>V", FurR>FMTRDE-S; 
-În regim de zbor subsonic, MTR DF-S este superior ca forţă MTR; 


În regim de zbor supersonic, superioritatea în domeniul forței 
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de tracţiune o are MTR; 

—În domeniul vitezelor uzuale de zbor DU, care corespunde la 

M=0,8-0,95, MTR DF asigură o forță de tracţiune superioară MTR; 

—O dată cu creşterea lui A se restrânge domeniul de utilizare a 

MTR DF-S, acesta însă, include, în continuare, domeniul uzual DU. 

În ceea ce priveşte consumul specific de combustibil, se ţine seama că 
ponderea forţei specifice, în raport cu excesul de aer, este mai mare şi, ca 
atare, produsul æ -Fp se va micşora la creşterea vitezei de zbor. 

Drept urmare, consumul specific de combustibil vaicrește continuu cu 


viteza de zbor, figura nr. 3.8. 


piete 
esp (E =0) 


Csp 


Fig. 3.8 


Dacă se reprezintă, în figura nr. 3.8, şi variaţia e, în cazul MTR 
(K=0), se constată că există o viteză de zbor V” care corespunde unui 
M=1,2-1,5 si care separă domeniul de influență al vitezei în două 
subdomenii. Astfel: 

-Pentru V<V', MTR DF-S este mai economic decât MTR; 

-Pentru V> V”, MTR devine mai economic decât MTR DF-S. 

Ca urmare, în regim de zbor subsonic, MTR DF-S este mai economic 


decât MTR, iar în regim de zbor supersonic, lucrurile se inversează. 
i 
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Se constată, de asemenea, că la creşterea lui K, K, > K,, scade V" şi 
creşte influența vitezei de zbor asupra consumului specific de combustibil. 
Analizând global, cele două curbe care alcătuiesc caracteristica de 
viteză se constată că, în domeniul regimurilor de zbor subsonic MTR DF-S 
are performanțe superioare MTR,adică 
— Furaoe-s > Fura 


TCSP amors Í ESP am * 


3.1.5.3. Caracteristica de înălțime 
Prin caracteristica de înălțime, sau de altitudine se înțelege ansamblul 
de curbe care cuprinde=ivariaţiile F şi csp, în funcție de înălțimea de zbor, în 
condiţiile în care viteza de zbor este constantă şi turația motorului constantă 
şi egală cu turația nominală. 
Analitic se poate exprima prin 
| F=F(H) | 
Cp css (H)V =ct„n=et.=n, 


Fi 


(3.43) 


3.1.3.3.1. Baze fizice 
Ca şi în cazul MTR, se vor analiza calitativ, influenţele înălţimii de 


zbor asupra principalelor mărimi, îndeosebi în troposferă, ştiut fiind faptul 
că în stratosferă, acestea nu se modifică esențial. 

Prin urmare, pe fluxul primar, debitul de aer M, şi Fp, au varaţii, cu 
înălțimea de zbor, identice cu cele de la MTR. 

La creșterea înălțimii de zbor, M„ scade polinomial, iar Fsp, creşte. 

Deoarece ia cieşterea înălțimii de zbor ambele debite de fluid scad, 
Ma Şi Ma atunci, tindinţa de variație a factorului de dublu flux va fi dată 
de procesele din ciclul primar. Prezența unui regim de curgere critic, pe 


fluxu! primar, în secțiunea de arie minimă a canalului de lucru, face ca Ma 
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să scadă mai încet decât My. Ca atare, K scade continuu la creşterea 


înălțimii de zbor. 
Pentru a afla tendința de variație a vitezei de evacuare a aerului pe 


ciclul secundar, C,,, cu înălțimea de zbor, se reprezintă ciclul real al 


fluxului secundar pentru două înălțimi oarecare şi aceeaşi viteză de zbor, 


figura nr. 3.9. 
il A 
2u 
PA 

by , 

b 

Pr 

p? 
EI Sa 

2 


IE) 
Fig. 3.9 
Se poate observa că, la creşterea înălțimii de zbor, se micşorează 
energia potențială a aerului la intrare în sistemul de evacuare al fluxului ` 
secundar, py, < Py, şi aceasta în condițiile în care lucrul mecanic consumat 
de ventilator nu este dependent de regimul de zbor şi, turația ventilatorului 


fiind constantă, 
Cu toate acestea, în situația unei destinderi complete a aerului, energia 


disponibilă a acestuia creşte şi, ca urmare, are loc o creștere a vitezei de 


evacuare a aerului pe fluxul secundar, adică 


Cu, 2 Cu, d 


În aceste condiții, la creşterea înălțimii de zbor, forța specifică de 


tracţiune a fluxului secundar creşte în troposferă, deci 
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Peen > Eseu" 


Luând în considerare tendinţele de variație ale Fi ,K şi Fsp, la 


creşterea înălțimii de zbor, se poate afirma că forța specifică de tracțiune a 
motorului creşte o dată cu creşterea înălțimii de zbor. 


Deoarece în produsul M, -Fp care constituie forța de tracțiune a 


MTR DF-S, ponderea mai mare o are debitul de aer atunci se poate constata 
o scădere a forței globale de tracțiune la creşterea înălțimii de zbor, mai 
pronunțată în stratosferă. 


Toate aceste tendințe sunt cuprinse în figura nr. 3.10. 


AF 

Fo, | F(K=0) 
K 
Fse, 


a 


Fig. 3.10 


Deoarece factorul K scade, la limită, pentru MTR, K=0, forța de 
tracțiune se micşorează, dar păstrează aceeaşi alură de variație. - 
Cât priveşte consumul specific de combustibil se ține seama că forța 


de tracțiune are o pondere mai mare în variația produsului a: Fsp, care va 
crește. Drept urmare, Cgp se va micşora o dată cu creşterea înălțimii de zbor, 


figura nr. 3.11. 
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al a: Fo ir 
Fse| Csp i: 
cse(K =0) 
i Be 
E rată i 
- ps l a-Fy 
0 AER a cula 
>< i 
= Peace a 
| 
i Es 
l 
l 
+ z 
TS H SS H 
Te Fig. 3.11 


Pe măsură ce factorul K se micșorează, se constată că valoarea 
consumului specific se măreşte, astfel încât, în cazul MTR, K=0, acesta are 
valoarea maximă. Deci, pe toată gama de înălțimi, MTR DF-S este mai 
economic decât MTR. 

Analizând simultan, cele două curbe, care alcătuiesc caracteristica de 
înălțime, concluzia este aceeași, şi anume că MTR DF-S are performanțe 


superioare MTR la orice înălțime de zbor adică 
— Fareor-s > Fura 
— Cso nors S ESP * 
Totodată, se constată că cea mai bună înălțime de zbor pentru un 


alion echipat cu MTR DF-S este aceea în care, forța de tracţiune are o 


_ valoare apreciabilă şi consumul specific de combustibil este minim. 


Evident, că această înălțime este de // km, limita superioară a 


troposferei. 
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3.1.5.4. Calculul. analitic al caracteristicilor de viteză şi de înălțime 
ale MTR DF-S 
Evident, 


F=M, Fps 


în care, M 


a,» Ca şi în cazul MTR, este dat de expresia cunoscută 


Ze.. Pa. 


Zoo Po 


Za 


În această relație, z, şi æ}, au expresiile stabilite anterior, adică 


; să 
k-i 
zu=( +72) La 
Ziy 


și 


În ce priveşte forța de tracțiune specifică totală a motorului, Fsp, 


aceasta are forma 


Fop = Pyp +K- Fop, > 


i 
` în care, la destindere completă 


Fo, =(1+m,)-Cs, -V 


For, = Cu —V -- 


i 


Aportul de combustibil m., are aceeaşi expresie ca şi la MTR, iar 


viteza gazelor de ardere pe fluxul primar este dată de relaţia ` 
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unde 
B+ K-l, 
iar 
=l; În = 
şi 
K=K(V,#), 


funcție care se va stabili ulterior. 


Viteza aerului, la evacuare, pe fluxul secundar este 


k-! 
5 1 E 
Con 2 Pan 2i l 1- aeeie 


Ra Ca Ay 


în care: 
pa capi că tac 
by = în torto (3.45) 
şi 
k 
rar 
mi =| 1e 
ip +t — 
A 


Partea cea mai delicată a calculului caracteristicilor de viteză şi 
înălțime o constituie determinarea funcției K=K(V,H), care defineşte 


variația factorului de dublu flux. 


185 


Prin definiţie 


în care debitul pe fluxul secundar, se exprimă în secțiunea Su-5n prin 


relaţia: 
Mau =a Piu * Asu -a(4sn) > 
K Nu 
unde 
Pin = Pav Tai 
_ şi 


Tin = Ta. 
Ca atare, înlocuind, rezultă 


r z D 
M an = 0“ Caru -Asy -a(4,). 


y 


Se aplică această relație la punct fix, adică; 


g r = .- P f 
Man, = 2“ Oan Z= Asu 4 (Asu) - 


VIr 
Dacă se împart expresiile (3.47 şi (3.48). 
4 (Asu ) 


Wo 


. 
r PEE y Pav 
Mou = Mate * ” 
P 
Se ține seama că 
EA FR 
Poy > Pufa Oa Po 


și 
e re ieit 
Pava > Po’ tt Oa "Pro 


respectiv 
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2 d(Asm) i 


(3.46) 


(3.47) 


(3.48) 


(3.49). 


Px op PeT, (3.50) 
Povo Po Fr 


Totodată, în zbor f 
Tr = Ta +i; re 


şi la punct fix W 
Tivo = Ta + lyo 


şi, ca atare, 


(3.50) 


deoarece, la n=ct., ly =lpp. 
Calculul funcției gazodinamice a debitului se face pe baza definiţiei 


coeficientului de viteză 


As = 3.52 
5i Si k-l F ( ) 
k+l ” 
sau, înlocuind cele două mărimi C,ņ şi ijp, cu expresiile lor 
or 

k+l i k 
12 01| | 3.53 
su > Pern "FI z] (3.53) 


Cu ajutorul relației (3.53) se pot determina q(454), Asu 4 (ån) și» 


bineânţeles, 


2(4s) 
q (sn) 


=F (ås) $ 


i ici 
În final, expresia debitului de aer pe fluxul secundar, devine 


Pog 


pa 


E Pu Ty Tli = 
Mor = M ame Ta F P Tr -a(åsu)- (3.54) 
Prin urmare, relaţia care exprimă factorul de dublu flux, K, în funcție 


de regimul de zbor va fi 


Pi jz +i — 
R AE e: je Ve T f A P 3-55 
i “Di a NT al su) (3.55) 


N) 
ae! 


Pentru calculul consumului specific de combustibil se ține seama că 


csp = 3600, 
SP 


unde 


3.1.5.5. Caracteristica de turație 
Se defineşte caracteristică de turație familia de curbe care cuprinde 
variațiile F şi csp, în funcție de turația motorului 7, sau turația relativă a 


motorului 7 , pentru un regim de zbor constant. 
Analitic 


Fer) (3.56) 


Cop =cs(n) H =ct, V =ct. 


3.1.5.5.1. Baze fizice 
Din punct de vedere fizic, la creşterea turației motorului se realizează, 


pe de o parte, creşterile lui Mu, May, iar pe de altă parte, mărirea factorului 


de dublu flux. n: 
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Totodată, creşterea temperaturii maxime cu turația conduce, în final, 
la creşterile celor două forțe specifice de tracțiune Fo, şi Fsp, - 

Ca atare, forța totală specifică de tracțiune F'sp, se va mări o dată cu 
turația. 

Ținând seama de cele două tendințe de variație ale Fy şi ale Mu, cu 
turația, se poate estima că forța de tracțiune a motorului crește cu turafia, 


figura nr. 3.12. 


ta [iti a al das 


è 


Fig. 3.12 


Creşterea forței specifice cu turația, generează o scădere continuă a 
consumului specific de combustibil, ca în figura nr. 3.12. 

Ca urmare, MTR DF-S este singurul sistem de propulsie la care 
consumul specific de combustibil scade continuu la creşterea turației 


motorului. 
Pe caracteristica de turație, se pot defini regimurile de funcţionare ale 


motorului: 
—Regimul maxim, R.MAX.; 
-Regimul nominal, R.N.; 
-Regimul de croazieră R.CR.; 


—Regimul de mers în gol, R.M.G. 
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Ca principiu, aceste regimuri se definesc ca şi în cazul MTR. 
Deosebirea fundamentală rezidă în faptul că, în cazul MTR DF-S, nu mai 
există un regim de croazieră economică. 

Similar cu MTR şi în cazul MTR DF-S există un regim de 
funcționare critic la care în secțiunea de arie minimă a canalului de lucru 
regimul de curgere este critic, definit prin 7, . 

Ca atare, MTR DF-S are două domenii de regimuri de funcţionare: 

-Domeniul regimurilor critice şi supracritice, A, în care 
nna >n PR 
şi care, cuprinde regimurile fundamentale de funcţionare ale 
motorului; - ea 


-Domeniul regimurilor subcritice B, în care 


Amin KNK he. 


3.1.3.3.2. Calculul caracteristicii de turație în domeniul regimurilor 
supracritice i 


Se ține seama că ; 


P= Ma" Fe» ; 
în care, ca şi în cazul MTR 
Ma = Mu Pi. Ta, (3.57) 
" Pa NT 
Cum însă 
DP = Pi Te’ Oca i 
şi 


š EALE 
Pin > Pi Ra’ Toas 


atunci debitul pe fluxul primar devine 
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LES (3.58) 


în care zr; are expresia 


„iei aa 
mxi l+n (n -1 i 


Ceea ce deosebeşte fundamental MTR DF-S de MTR este legea de 
variaţie a temperaturii maxime a gazelor de ardere cu turaţia. Pentru a stabili 
această dependență se face observaţia că în prezența unui regim dublu critic 


în motor, gradul de destindere al gazelor de ardere în turbină este 
independent de regimul de funcționare, adică, ô =ct. — 


În aceste condiţii, 


Eset 
i 
-şi, evident, 
i =ctel 
sau 
i =cr-([+K-1) 
Ţinând seama că ; i 
s$ 
Ilin 
şi 
mu] 
= ln 


atunci entalpia maximă a gazelor de ardere devine 
gaan (n+ K ia) (3.59) 


în care 
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pm 


K=K(n). 
Aplicând, la'regim nominal, relația (3.59), se obține 


îi fa setel(l tK ia) (3.60) 


Eliminând constanta, între cele două relaţii, rezultă 


„a Dat K(n) ia 


În e pa IS 
a tK, Ea 


(3.61) 


Se face menţiunea că K, se calculează pe caracteristicile de viteză şi 


înălțime utilizând relațiile din paragrafele anterioare. Acelaşi regim îl au şi 


Manon 
Înlocuind în expresia debitului, relația (3.58), rezultă 
ia Ma Pen etla, 3.62) 
' Ta N la+ K(n) ia 
Pentru calculul variației factorului de dublu flux K cu turația, se i 


seama că debitul de aer pe fluxul secundar variază liniar cu turația, adică 


i 
f 


Mau k M am n. (3.63) 
Prin urmare, factorul de dublu flux, 
Ma 
M 


al 


K= 


devine, înlocuind cele două expresii, 
la+ K(n)-li, 


. 
a 


ag ia 
Kohn Pa ELE, 3.64 
F (= x N D-le G69 


Relația (3.64) reprezintă o ecuație de gradul doi în K, ce se poate 


rezolva pentru fiecare n. 
Forța specifică a motorului este 
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Fyp = Fp + K- Fop, > 


Fa =(1+m,) Cs -V 


şi 
Fop, = Cu V- 


u 


Relația de definiție a vitezei C,, este cunoscută din paragrafele 


precedente. Se ține seama însă de variațiile cu n ale Dan E, siK. 


Viteza de evacuare a aerului pe fluxul secundar este dată de relația 


m 


E sa. i k 
Cyg = - Z.(i +47 "n ). 1- ——; 
su 7 Pari în tiyn =] 


Consumul specific de combustibil se obține din relația cunoscută 


cy =3600-25, 


Fop 
unde 
AORTA 
PAT Ea 


-3.1.5.6. Caracteristica universală 

Prin caracteristică universală se înțelege familia de curbe care 
cuprinde variațiile parametrilor de similitudine ai performanțelor motorului 
în funcție de M şi de parametrul de similitudine al turației. 


Analitic, se poate scrie 
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(3.65) 


pentru ni JT; =et., sau 


(3.66) 


-— -pentru--M = ct. 


3.2. Motorul turboreactor dublu flux cu fluxuri 
amestecate (MTRDF-AM) 


3.2.1. Generalităţi i 

Pentru Ķ</1.5, există posibilitatea ca fluxul primar de gaze de ardere și 
fluxul SGcundar de aer să se amestece într-o zonă situată în avalul turbinei, 
rezultând, în final, un flux unic de fluid de propulsie care va reprezenta 
suportul unei componente de reacție a forţei de propulsie. În acest flux de 
amestec de gaze se poate face o nouă injecție de combustibil, se poate 
realiza o nouă ardere. Prin aceasta, se măreşte energia potenţială a gazelor 
de ardere și forța de propulsie a sistemului. Practic, forța de propulsie a 
sistemului crește, uneori cu un procent de până la 100%. Faţă de motoarele 
turboreactoare, motoarele turboreactoare dublu flux, cu fluxuri amestecate, 
au următoarele avantaje: 

1. Prin postcombustie forța de propulsie F este aproape de două ori 
mai mare decât forța de tracțiune a unui MTR cu postcombustie. Datorită 
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' 


creşterii forței, sistemul este folosit în special pentru echiparea aeronavelor 
ce evoluează cu viteze supersonice, M=2+3; 


2. Deoarece factorul de diluție, K, are o valoare mică, secțiunea 


frontală a motorului este comparabilă cu cea a unui MTR. Ca atare, forța de - 


tracțiune frontală specifică a MTR DE-AM este mai mare decât forța de 
tracţiune frontală specifică a MTR. Totodată o secțiune frontală mică 


înseamnă un coeficient de rezistenţă la înaintare mic. 


3.2.2. Performanţele MTR DE-AM i 
T E, ia 
Se vor nota cu indicele am toți parametrii termodinamici, geometrici 
şi cinematici ai sistemului în urma amestecului celor două fluxuri. Ca 


urmare, forța de tracțiune a motorului se poate exprima prin 


F= Ma Com -M V, (3.67) 


în care debitul de gaze amestecate M, este 


Ms = Me t Ma, (3.68) 
sau 
Mas = Mat Me Me, > Ma te M, + K- Mas 
respectiv 


Ma = M (14m +K). £ (3.69) 


În ipoteza în care mc<<], debitul de amestec devine 


Mas = Ma (+K). . (3.70) 
Evident, debitul total de aer al sistemului este 
Ma = Me +M, = Ma (1+K). 8.71) 


Înlocuind, cele două debite forța devine 
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=) 


vað 


wd 


pom 


po 


FM (U+ K) Coan -M, (+ KVM (+K) (Csom V). (3.72) 


Debitul de aer Ma este comparabil cu debitul MTR, iar viteza de 


evacuare a amestecului de gaze, Csam, are valori apropiate de cele ale vitezei 
de evacuare a gazelor din MTR. Astfel, forța de tracțiune a MTR DF-AM 
este de (7+K) ori mai mare decât forța MTR. 


Forţa de tracţiune specifică este, prin definiţie, 


Fps UHK) (Coan). (3.73) 


iy 


Ca urmare, forța de tracțiune specifică a MTR DF-AM este de (/+4), 
ori mai mare decât cea a MTR. 


Consumul specific de combustibil se poate scrie 


cip 33000: = 3000 + isa 
POO, Ty 
sau b 
"| 
Cup = 3600 -ŽE = 3600 -—— E . 3.74 
me T UED: Ca T) E 


Se poate observa, din relația anterioară că, MTR DF-AM are un 
consum specific de combustibil de (7 +K) ori mai mic decât cel al MTR. 

Performanțele celor trei sisteme de propulsie prezentate până acum 
MTR, MTR DF-S și MTR DE-AM respectă inegalitatea 


Performanţe mra< Performanțe uraor 4M< Performanţe MTRDF s- 


3.2.3. Studiul ciclului rea! al MTRDE-AM 
3.2.3.1. Schema cinematică a amestecării 
Se prezintă, în continuare, schema de principiu a zonei de RI A 


acelor două fluxuri figura nr. 3.15. 
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Piese n :Coa sta Pio Tinda teta. 


În camera de amestec, situată între secțiunile 3am—3am Şi amam are 
loc amestecul dintre fluxul de aer secundar, M,, şi fluxul de gaze, M,- În 


cazul MTR DF-AM ventilatorul motorului nu se comportă ca o simplă 
elice, ci el este un veritabil compresor ce asigură o comprimare mecanică, 


apreciabilă a aerului, în special, pe fluxul secundar, adică 


. . 


>z ; 
TE supe AM VITRDF -5 


Ca şi în cazul MTR DF-S, bilanțul de puteri între turbină şi compresor 
conduce ia relaţia cunoscută: 
[=k+ Kb, 
cu condiția obligatorie, ca turaţiile grupurilor turbocompresoare să fie 


constante. 


3.2.3.2. Distribuţia optimă a energiei disponibile 
Se constată, la bancul de probă, că există o valoare l, pentru care 


forța de tracțiune totală a motorului este maximă. Deoarece la decolarea 


aeronavei motorul trebuie să dezvolte o forță de tracțiune maximă, este 


necesar să se determine l, care satisface această condiție. 
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Studiile efectuate au demonstrat că forța de tracţiune este maximă în 
condiţiile în care pierderile, care au loc în procesul de amestecare, sunt 
minime. Există, în prezent, două modele fundamentale, care conduc la 


pierderi minime prin amestecare. Acestea sunt următoarele: 


[zi = pia (3.15) 
Cu = Ca 
şi 
ps = Pa (3.76) 
Cu = Cs 


1. În cele ce cutiei se tratează primul model, deoarece este 


maximă dacă presiunile frânate sunt As la intrarea în camera de amestec, 


adică, p}; = Piz, unde 


=P Oa 
şi 
Pia > Por Ta) 
Înlocuind în relația (3.75) se obține + 
Pi Ce = Pw Oa: 
Se ține seama că 
Pa = Pia Sau Pay = Pip» 

unde 
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Ca urmare, 
sa 
ny ki 
Py =p (1t £ £) r (3.77 
in 
Pe de altă parte, 
E 
[TE 
P a6 > | 6.78) 
i fă 
în care : 
a s . În i 
in =h =h r sr £) (a: tK 3) (3.79) 
r hrila i } 
Rezultă, 
i, Tap BtKh 
i g LARA 
care, înlocuită, în relaţia (3.78) conduce la 
LE 5 
i [e k- e 0 0 K- 
p= p; (EE aprio (E: E F 620) 
i-r hir 
Condiţia de pierderi minime, relația (3.76), devine i 
$ E 
NL AI Pa 
a Z Di Tea] 1 
P: 7 Pi Tc'O, ET 
sau, în urma simplificărilor, 
k 
sS rari 3 E 
I +K; a 
1-77 E al = 2] À (3.81) 
iy al î3 "e 


2 


Rezolvând ecuaţia implicită, se determină ,,, , și apoi Tp, 4 
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În cazul decolării, H=0, V=0, se determină LR şi, implicit, Zina „ deci 
forța de tracțiune maximă a sistemului. 

2. Cea de-a, doua variantă, mai complexă, se apropie mai mult de 
fenomenul real. Se pune problema realizării unui minim al catea A 
amestecarea fluxului primar cu cel secundar. Determinarea compo 
fluidelor, în zona de amestec, este o problemă dificilă. Cele două fluxuri, se 
pot amesteca inducînd un grad mai mic sau mai mare de turbulență. 

Dacă presiunile statice, dintre cele două fluxuri, diferă mult atunci se 
produc vârtejuri puternice ce conduc la pierderi de presiune totală. Analog, 
dacă vitezele diferă mult. Pentru faza incipientă a proiectării, condiţiile de 
optim sunt următoarele: 


a = Cap (3.22) 
Pa > Pou 


Secțiunea 4 = 3, este secţiunea de ieşire din turbina de antrenare a 
ventilatorului, iar secțiunea 2, =3, este o' secțiune după ieşirea din 
ventilator situată înainte de zona de amestecarg. . 

Se consideră că există două turbine una. de antrenare a compresorului, 
şi alta de antrenare a ventilatorului. Aceasta, este o separare pur teoretică, 
termodinamică, ce nu se reflectă din punct de vedere constructiv. Secțiunea 
de ieşire din turbina ce antrenează compresorul este secțiunea 4, iar 
secțiunea de ieşire din turbina ce antrenează ventilatorul se notează cu 4; 
Pentru determinarea repartiției optime trebuie să se rezolve o ecuaţie 
nelineară. 

Mai convenabil este să se scrie această ecuaţie într-o formă implicită. 

Asupra vitezelor, dinainte de amestec, nu există informații precise ia 


începutul proiectării. 
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Ca atare, din experiența de proiectare se consideră 


A = e[0.3,0.5]. 


Contest 


Viteza critică este funcție doar de entalpia frânată, adică 


Corinei 7 


Condiţia de egalitate a vitezelor se. poate satisface ușor prin 
dimensionarea canalului de lucru. Pentru a îndeplini condiția de egalitate a 
presiunilor statice trebuie să fie cunoscuţi parametrii termodinamici la 
ieşirile de pe fluxurile secundar şi primar. Aceşti parametri depind de gradul 
de comprimare de pe fiuxul secundar, 

Se pot exprima ambele presiuni statice funcție de acest grad de 


comprimare după schema următoare: 


¿ R CEE = 2.42 k-1 
my >l, >in =} +L, > Ooue an F FLI “iz > 


pr =m, P 
=p; Iå zu )= pr TU a: Teruel e (3.83) 
crizic.247 
Dar 
niri k-l 
i= K: ay D lerini T 2 ia 


r Pisi > Pa 
Pu = Pa Ha) 
Prin procedeul prezentat se poate scrie, din condiţia de egalitate a 
presiunilor statice, o ecuaţie pentru gradul de comprimare al ventilatorului 
de forma 


F(E) = Pay) - Pon (70) =0. (3.84) 
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Această ecuaţie se poate rezolva prin tehnici numerice (e.g procedeul 
Newton-Raphson) rezultând gradul de comprimare, considerat optim, al 
ventilatorului. Se spune, considerat optim şi nu optim, deoarece condiţiile 
impuse reprezintă o simplificare drastică a fenomenului complex de 


amestecare, 


3.2.3.3. Calculul ciclului real al MTR DF-AM 
Ciclul real al MTR DF-AM reprezentat în. coordonate entalpie— 
entropie este cel din figura nr. 3.16. 


il 


Fig. 3.16 


Evident, la baza trasării ciclului real a! motorului s-a avut în vedere 
condiția fundamentată 


[le Kele 


3.2.4. Calculul amestecării şi performanțele MTRDF-AM 
Odată determinat gradul de comprimare al ventilatorului unui MTR 


DF-AM, se poate efectua calcul parametrilor termodinamici la ieşirea din 
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camera de amestec. Calculul se bazează pe expresiile ecuațiilor principiilor 
fundamentale ale mecanicii fluidelor: 
-—Principiul conservării masei; 
-Principiul conservării impulsului; 
-Principiul conservării energiei. 
Se notează, în continuare, cu 4am secțiunea de iesire din camera de 
amestec. 
Conform ecuației de conservare a masei, suma debitelor de pe fluxul 
primar şi secundar se conservă, adică 


: 3 i , 
Ma Mau =M am ! 


i 
i 


sau d 

M, > Ma > Maat Ma, > Ma +My =M, {1+K) , 

Conform ecuației de conservarea a impulsului, variația impulsului în 
raport cu timpul, în absența forțelor exterioare, este nulă, adică 


În 


În În =0. (3.85) 


Folosind funcţia termodinamică a impulsului, z(4), 


În = p-a+ Cs M-an 2(A), 
în care: 
2(3)=4-(a+2) 
şi PI e Sata d 
aa =ajk- RT 42 ra, 


Atunci, înlocuind în relația (3.85), se obține 
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ei 


L 


+L k+l 


| T M an` Aer, "Z (Asam = Me a, *2(230)+ 
ap (3.86) 
a, dn, *Z(42) 


Considerând M, << M, , atunci 


alu, -(1+K)-an_ z(h) = 
ž Ei Ma “ap, z(a) K-M, "am," z(y). 
m Înlocuind debitele de fluid, şi simplificând cu Ma se obține 
Ae kam + d Maz 
eti (lK). T(E m): Z (Aa) = 
ps să eR (3.37) 
i FE + = i 
et e NT a(n) K- -J (k ') VIa -2(Aa2)- 
T În ipoteza km k =k, se obține o relație mai simplă de forma 
U+K) Viza 2(Aim) er z(u) +K: Ta -z(3). (3.88) 
; 
Conform ecuaţiei de conservare a energiei pentru sisteme deschise 
variația entalpiei totale este egală cu diferența dintre căldura primită şi 
| lucrul mecanic cedat, adică 
+ Q=L= M eare care M morare ur © (3.89) 
pa 
i Deoarece nu: r există elemente în mişcare în zona de amestec şi 
presupunând că viteza fluidului este suficient de mare ca să nu aibă loc un 
transfer de căldură important (sub 2%), atunci 
= 0 = Muse, — Metro“ E n 
p 
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În mod concret, 


sau 
Mon Pon =Ma h + Ma, io 
respectiv 
My (+K) E, =Ma KAK My hy 
Împărțind prin debitul de pe fluxul primar ecuaţia de conservare a 


energiei devine 


+ K-i 
LII a za A ko ; (3.90) 
unde 
i si-l 
şi 


iy Si + 
Pentru o diluție dată, din ecuaţia energiei se determină entalpia 
amestecului. 
Sintetizând 
-Ecuația de conservare a masei a condus la 
M,+ Ma = Mi 
-Ecuația de conservare a impulsului a generat relația 


(1K) NT (Aien) NT z(a) + Na -2(22); 


-Ecuația de conservare a energiei, pentru sisteme deschise, dă 
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K3 


f Gobr KAi A) 


2 1+K 


Ca urmare, cunoscând i, se poate determina TA. Pentru a defini 


complet starea 4, mai trebuie determinat un parametru termodinamic, Se 


poate calcula presiunea fiînată a amestecului din ecuaţia de conservare a 


masei, folosind funcţia gazodinamică a debitului 


M = a Po-a(2)-a, (3.91) 


F 


unde funcția gazodinamică a debitului q (4) este 


Q 
A 
m 
> 
i 
> 
oae Y 
kad 
+ 
kaari 
—— 
Li 
li 
a 
! 
Lasă 
> 
N 
———, 
E 
3 


iar constanta a are expresia 


k+l 


a=F(k)= HAT 


Îniocuid în relația de conservare a masei,/unde 
SE 
Ta =T, Ta =Ty 


se obține 


AP XA ea Ay Po (A yy a= Ayan A" (A um)" a. (3-92) 


În această relaţie, ariile nu sunt cunoscute momentan. Însă, se poate 
face o aproximare în această fază incipientă a proiectării, care se va verifica 
ulterior. Ca urmare, Pye; depinde şi de forma camerei de amestec. 


Astfel, pentru o cameră de amestec cilindrică,există relația 


Au + An = A. (3.93) 
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l şi în final, p,- 


Cunoscând că 
Ta =T, , Pu = Pp b74 
n í : « T 
Tia = Top > Pia = Pws Asa > Ayo 

se determină presiunea amestecului. 

În varianta în care 3 nu este cunoscută se utilizează relația 

Ca2=C34. 
Întocuind vitezele prin coeficienţi de viteză, rezultă 


În la 


Pyy 


= Asa Aen, e 


Substituind vitezele critice, se obține relația 
Zu F(E) NT = 2 FNT 3.94 
Aceasta, împreună cu relația obținută, din ecuația impulsului, 
Oe) VE) E art AE) NE zla) 


permite să se determine necunoscutele: A, + Ass» As2 


S-a stabilit prin încercări, la bancul de probă, că forța de propulsie a 


sistemului este maximă când valoarea coeficientului A , 


aparţine 
intervalului (0,37-0,55). Pentru, În gta cuprins în acest interval, pierderile 


în ajutajul de reacție sunt minime. 


Rezultă, astfel, vitezele fluxurilor la intrarea în camera de ardere: 437, 


În consecinţă, viteza de evacuare a amestecului de gaze de ardere este 


Cs = Parm ` 2-( 
sau 
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Ea 


pm 


pm 


Cât priveşte, forța de tracțiune ea se poate calcula cu ajutorul expresiei 


F = Mom Ca MY 
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(3.95) 


Capitolul 4. MOTORUL TURBOPROPULSOR 


4.1. Generalităţi 
Performanța fundamentală a MAP o constituie puterea efectivă, Per. 
Din familia MAP fac parte: 
—Motorul turbopropulsor; 
-Motorul motopropulsor. 

Motorul turbopropulsor (MTP) are ca sursă de energie unul sau două 
grupuri turbocompresoare iar ca instalație de propulsie, elicea şi, în anumite 
condiţii, un ajutaj de reacţie. 

Forţa de propulsie a MTP se obţine din: 

—Forţa de tracţiune a elicei care are ponderea cea mai mare; 
-Forța de reacţie a ajutajului, cu o pondere variabilă în raport 


cu regimul de zbor. 


4.1.1. Avantajele motoarelor turbopropulsoare 

Avantajele motoarelor turbopropulsoare sunt următoarele: 

1. Gradul mare de adaptare al sistemului la regimul de zbor. La un 
regim de viteză mică (regimul de decolare) forța de propulsie este, în 
principal, forța de tracţiune, sistemul comportându-se ca un motor cu piston. 
Pe măsură ce viteza de zbor creşte se constată o scădere a componentei de 


tracţiune şi o creştere a componentei de reacție. Teoretic, la viteza maximă 


VA 


max 


ideea că întreaga forță a sistemului este numai forță de reacție. Ca urmare, la 


a aeronavei, forța de tracțiune a elicei devine nulă ceea ce conduce la 


această viteză MTP se transformă în MTR; 
2. Dacă se reprezintă grafic randamentele-de propulsie ale sistemelor 


studiate în funcţie de viteza de zbor, se obțin curbele din figura nr. 4.1. 
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Fig. 4.1 


Din figură, se constată că există patru viteze de zbor caracteristice care 
definesc patru domenii de zbor. Astfel: 


-Pentru viteze în gama V e (0 - V*) „ adică (500-550) km/h, cel mai 
bun randament de propulsie îl are MTP; 

-Pentru viteze V e(P'-yV"), adică (800-900) km/h, cel mai bun 
randament de propulsie îl are MTR DF; 

—Pentru viteze V e ( pr y") „ care cgrespund unor numere M în 
gama 2-2.5, cel mai bun randament de propulsie îl are MTR; 


—Pentru viteze V > V”, cel mai bun randament îl asigură MSR. 

3. Prezenţa elicei, ca sistem de propulsie, constituie un grad de 
libertate suplimentar față de MTR. Dacă sistemul este un MTR sau MTR 
DF, acesta are un singur factor de reglare M, e şi doi parametrii reglabili z şi 
Ts între care există o interdependență. Deci, sistemul are un singur grad de 
libertate, În schimb, dacă sistemul este un MTP, cu o elice cu pas variabil, 
acesta are doi factori de reglare, debitul de combustibil M, şi pasul elicei 
@ şi doi parametrii reglabili n şi Ti: între care nu mai există o 


interdependenţă. Ca atare, sistemul are două grade de libertate. 
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Astfel, se pot modifica performanțele sistemului în aşa fel încât să se 


poată obţine, întotdeauna, performanțe optime. 


4.1.2. Dezavantajele motoarelor turbopropulsoare 


Dezavantajele MTP sunt următoarele: 

l. Prezenţa reductorului. Grupul turbocompresor al MTP poate 
funcționa în condiții optime la turații mai mari decât 10000 rot./min. A 

O elice subsonică realizează performanțe optice la turaţii cuprinse 
între (1500-2000) rot./min. Antrenarea unei elice de către un grup 
turbocompresor presupune introducerea, între motor şi dlice, a unui reductor 
cu un raport de demultiplicare cuprins între 10-20. Introducerea 
reductorului presupune: 

—Îngreunarea motorului, 10-20%; 

—Alungirea motorului, 10-15%; 

—Micşorarea Vme al sistemului, datorită randamentului 
reductorului; 

—Introducerea unui sistem complex de ungere. 

În cazul în care grupul turbocompresor antrenează o elice de elicopter, 
caz în care turaţia este cuprinsă între (150-200) rot./min, situaţia devine mai 
complicată, deoarece gradul de demultiplicare creşte la (30-50). 

O elice supersonică realizează performanțe optime la turații cuprinse 
între (4000-5000) rot./min. 

2. Turbina sistemului asigură puterea necesară  antrenării 
compresorului şi elicei. Prin urmare, lucrul mecanic produs de turbină, 
pentu antrenarea elicei, atinge în mod real valori de 


I = (500-700) kJ/kg. Pentru realizarea acestui lucru mecanic este 


necesar să se extragă din gazele de ardere mult mai multă energie. În acest 


scop, apar două fenomene: 
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pom 


pa 


a. Crește numărul de trepte de turbină, pentru a asigura destinderea 
gazelor de ardere la (2-8) trepte. Drept urmare, turbina devine mai grea, 
lungimea motorului creşte și, nu în ultimul rând, se complică sistemul de 
răcire; i 

; 

b. Extrăgând mai multă energie din gazele de ardere, presiunea 
gazelor de ardere, la ieșirea din turbină, va fi chiar mai mică decât presiunea 
exterioară ceea ce conduce la o supradestindere a lor. În aceste condiții, 
sistemului de evacuare în loc să accelereze gazele de ardere, pentru a creşte 
forța de reacţie, va trebui să le frâneze. Deci, sistemul de evacuare devine o 


sursă consumatoare de forță de propulsie. 


4.2. Schema de principiu a motorului turbopropulsor 


Schema de principiu a unui motor turbopropulsor este reprezentată în 


figura nr. 4.2. 


Fig. 4.2 
În-figură s-au; marcat cu cifre romane: 
E Elicea ce asigură componenta de tracțiune a F p 
i 


IL./Sistemul de comandă al pasului elicei; 


IH, Reductorul motorului; 
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IV. Grupul turbocompresor care realizează a doua componentă a 


F p prin tracțiune. Totodată el poate asigura o componentă de reacție 


ca şi camera de ardere. Principial, elicea primeşte putere de Îa turbina 

grupului turbocompresor. 

Din punct de vedere al modului cum este antrenată elicea, de către 
turbină, există două variante constructive: 

—Varianta monorotor, în care elicea şi compresorul primesc puterea 
de la o turbină unică; 

—Varianta birotor, când fiecare dintre componente, compresor şi 
elice, primeşte putere de la o turbină proprie. 

Din punct de vedere al modalității de prelevare a puterii de la turbină, 
şi a transmiterii ei către elice, se întâlnesc variantele de motor cu: 

—Putere prelevată şi transmisă în amontele turbinei; 
—Putere prelevată şi transmisă în avalul turbinei. 

În prima situație cele două turbocompresoare funcționează în paralel, 
iar în cealaltă situație, în serie. 

Indiferent de sistem, cele două grupuri au ca element comun debitul 
de gaze care străbate ambele turbine. Deci, grupurile nu sunt legate mecanic 
ci numai gazodinamic. 

În general, motoarele din prima categorie sunt utilizate pe aeronave de 
pasageri şi marfă iar celelalte pe aeronave mici, elicoptere, etc. Al doilea 
grup turbocompresor este denumit turboelice, caz în care, sistemul se 


numeşte cu turbină liberă. 


4.3. Condiţia de funcţionare în regim staționar a 


motorului turbopropulsor 


Ținând seama că: 


—P, este puterea dezvoltată de turbină; 
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-P. este puterea consumată de compresor; 
—P 77» puterea pe care turbina o transmite la arborele 
compresorului; 
atunci 
-Py =(P, Ma -Pn este puterea efectivă transmisă la 


arborele elicei. 


Evident 
P 
Bia- Pe =- 
di (4.1) 
sau 
P 
Pyta = B+ 
de unde 
re Și se Ad 
B 2 ae), A 
m îl E (42) 
Neglijând aportul de combustibil în relația (4.2), deoarece m, < l, 
rezultă 


; (4.3) 


relație care constituie, condiția caracteristică de fuiicţionare, în regim _ 


staționar, a motorului turbopropulsor. 
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4.4. Performantele motorului turbopropulsor 


4.4.1. Performanţe absolute i 


t 
În continuare, sunt prezentate principalele performanţe absolute ale 


MTP. ihs 
Astfel, se definesc: 
a. Puterea efectivă a motorului, Pjs adică puterea care se 


măsoară la arborele elicei, P, € (250- 5000) kW; 


b. Forța de reacție a sistemului Fp reprezintă componenta de 
reacție a forței de propulsie care se dezvoltă prin reacția directă a 
fluidului, în ajutajul de reacție Fp e (1100 —2000)N; 

c. Forţa de tracțiune F,, reprezintă acea componentă a forţei de 
propulsie care se obține prin reacție indirectă a fluidului, pe elicea 
sistemului, F, e (20000 — 200000) N. 


Între F, şi puterea efectiva P, există o interdependență. Astfel, 


dacă: 
-Eg ` Ma este puterea pe care o transmite elicea aerului; 
-F,-V reprezintă puterea pe care o primeşte aerul de la elice, 
atunci i 
a Tla 
Fa = ep: y 
(4.4) 
Cum însă la ` 
H= i 
E 
şi 
V=0, Ta 0, 
atunci 
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R la 0 _ a.Puterea efectivă specifică 
v» y 
: P, =12 e(150-300) Č 
În general, 2 ia valori în gama Te Ma kg. (4.10) 


Be (2 + 1) b. Forţa de propulsie specifică 


F, 
F,„=-2 e(500—2000) m/s 
Prin urmare, la punct fix tracțiunea Fu, devine Ma 


Pse 


; (4.11) 


c. Puterea echivalentă specifică 


Fn = Fo LA i (4.5) 
; i M Fe y 
d. Forfa de propulsie a sistemului F, este, prin definiție, Poar F Spie 
i a Mat; (4.12) 


suma celor două componente, adică 
d. Consumul efectiv specific de combustibil defineşte cât combustibil 


F, =F = Fapt Fy Fat Py ka se consumă pentru a obține o putere efectivă de 1 kW în timp de th. 


> 


4.6 SA i 
(4.6) Analitic, se poate scrie 


iar, la punct fix 


s 


Weh (4.13) 


Cap se 


Fro = Feo + Bpo Ê, 47) s 


e. Puterea echivalentă P,, esté puterea care se măsoară la e. Consumul specific de combustibil reprezintă cât combustibil se 


arborele elicei dacă întreaga forță de propulsie a sistemului este forța consumă pentru a obține o forța de 1 KN în timp de 1 h. 


de tracțiune, adică 
ii F, ; (4.14) 
T Ă 7 

i A e. (4.8) f. Consumul specific de combustibil echivalent reprezintă cât 


Ca atare, la punct fix, puterea echivalentă P, va fi combustibil se consumă pentru a obține o putere de 1 kW în timp de 1h, 


i A respectiv 
Ra” mtag id i c, =3600- 
e, (4.15) 
4.4.2. Performanțele specifice 
Din această categorie, fac parte următoarele mărimi: 
217 
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4.3. Ciclul real al motorului turbopropulsor 


4.5.1. Distribuţia optimă a energiei disponibile 


Se va ţine seama, în continuare, că lucrul mecanic primit de elice şi 


compresor este dat de expresia (4.3), adică 


DD) 
pi fe) 
îm 


Se constată, ca şi în cazul MTR DF, că există o anumită repartiție a 
energiei disponibile care asigură performanțe maxime pentru motor. Această 
repartiție se poate stabili pe baza evoluției de destindere a gazelor de ardere 
în turbină. Așa cum reiese din figura nr. 4.3, mărimile care intervin au 


următoarele semnificaţii: 


il 


Aj 


Fig. 4.3 


-E'= ir i reprezintă energia disponibilă a motorului obținută în 
condițiile reale, după ce o parte a fost consumată pentru antrenarea 


compresorului; 
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-E '= re, —îș este energia disponibilă ideală a motorului care 
1 
reprezintă acea parte a energiei ideale, realizată prin destinderea gazelor de 
ardere, ce se obfine după ce o parte a fost consumată pentru comprimarea 
fluidului în compresor. Se poate considera 


EsE; (4.16) 


-E reprezintă energia ce revine, în condiţii ideale, ventilatorului pe 
fluxul primar; 

-E,, reprezintă energia ce revine în condiții ideale ajutajului de 
reacție de pe fluxul primar. 

Evident, energia disponibilă se exprimă va fi: 


E= Eat Ea. (4.17) 


Distribuţia energiei disponibile, pe cele două compoñente de propulsie 
este dată de poziția stării 417. Se determină experimental şi se verifică 
teoretic, că există o anumită repartiție a energiei disponibile între ajutajul de 


reacţie şi elice, pentru care F, po A motorului este maximă. 


Dacă 
atunci 
E= xX E 
şi i 7 
E,=(l-3)E, i 


Considerând o distribuție optimă, Xp» pentru care E p Ste maximă, 
atunci elicea va primi un lucru mecanic specific optim. Raportul x, este 


un parametru important care stă la baza proiectării sistemului de propulsie. 
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De obicei, proiectarea se realizează la regimul de decolare al aeronavei. Se 


ține seama că: 


F, =F, +P, 


d dă d e (4.18) 
unde 
Fag =C; -V pa 2 (1-2) E -V (4-19)- 
deoarece Et | 
| Fro > Csia ` Par | 
şi îs 


Csia aofi -4 ) SAA -12) Ea = f2 (1-2) E 


Pe de altă parte 


-x E reprezintă energia ideală pe care o transferă turbina elicei; 

-x E- 7, reprezintă energia reală pe care o transferă turbina elicei; 

-x: E-M E Tm “Ma este energia totală, reală, pe care o transmite 
turbina elicei măsurată la axul acesteia. 

-x-E-M z ă 7 “a 1, reprezintă energia totală, reală, pe care o 
transmite turbina elicei la arborele elicei. Ea este egală cu puterea efectivă la 
arborele elicei, adică 

PE My Ne Ma e _ — (420) 

Împărțind cu debitul de aer, se obține puterea efectivă specifică 

Pje SEE Tr a e, eot (421) 


Înlocuind relațiile (4.19) şi (4.21) în relaţia (4.18) se obţine 
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Fi = pa UE ra Pimen 
(4.22) 


Se pune condiția de maxim funcției din relaţia (4.22), adică 


sau 


respectiv 


2 
Pa V ) 


i 
er 
2-E Ur Na’ Th Ta (4.23) 


Din relația (4.23) expresia lui Xp devine 


2 
1 Qa K 
Xop 7 1 ze 
2-E Mr 7 `M Na g (4.24) 
La punct fix se obțin: 
-Coeficientul distribuției optime este: 


1 2 -10° 
Xpo =l 5 =. 2 
2: E T a Ê ; (4.25) 


-Puterea efectivă devine 
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iar 


-Forţa de reacţie specifică 


Fos = pa 2-(1- xp E ape Ep a, B 


. (4.26) 
4.5.2. Influența parametrilor asupra distribuției optime 
Din relația anterioară se observă că 
Xog = FV Parle), (427 


4.5.2.1. Influenţa vitezei asupra distribuţiei optime 


Dacă viteza de zbor creşte se observă că Xopt scade adică, elicea va 


primi mai puțină energie de la turbină. Va exista o viteză maximă de zbor ia 
care întreaga energie disponibilă este transmisă ajutajului de reacție. Deci 


MTP se transformă într-un MTR. Valoarea vitezei maxime se determină 


din condiția: i 
Xy = 0 
Deci 
2 y2 
2. E = Lar Vm - 
(a 1 a) 
respectiv 
Va = Mr Ma ` 7] Nar JZE 

Po 
şi, în final, 
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Vox E 7, "a NZE, (428) 


4.5.2.2. Influenţa coeficientului de pierdere de viteză asupra 


distribuţiei optime i 


ʻ 2 x La (fi falsa ave Al š E 
Dacă pierderile de viteză în ajutaj sunt mici, dtunci 4, creşte, iar 


ape scade. Ca urmare, elicea va primi mai puţină energie de la turbină, 


ajutajul preluând cea mai mare parte din energia disponibilă. 
4.5.2.3. Influenţa randamentului elicei asupra distribuţiei optime 


Dacă 77, creşte se observă că X, Crește, adică ajutajul va primi mai 


puţină energie de la turbină, elicea fiind cea care preia energia disponibilă. 
Apare clar ideea că MTP are capacitatea de a distribui energia disponibilă 
instalaţiei de propulsie (ajutaj sau elice) care, în anumite condiţii de zbor, o 
utilizează mai bine. Acest proces se numeşte autoreglare. Dacă elicea este 
cu pas variabil atunci sistemul este autoregiabil la oricare regim de zbor şi la 
orice regim de funcționare al motorului. Se afirmă că motorul se 


automodelează în raport cu condițiile de zbor. 


4.5.3. Determinarea coeficientului de distribuţie 


Practic, aceasta presupune cunoaşterea energiei disponibile E. Prin 


definiţie, E este 


. - 


m ee 2AL -E 
— 5 —| î — Zarcia |F Blana T tTCid 
sc Bi EI [Ic a Luci 


+ a" <+ 
E =i = îs S hrca — 


Alaa Geu . (429) 


Înlocuind cei doi termeni, din expresia anterioară, se obține 
i 
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vast 


sea 


Saah 


F . 
z=s-i-| 1 ) ca ka 


Tg Og Oa Te 777 * 21 
(4.30) 
Ca atare, forța specifică optimă devine 
“Fro =a 2" (1 xp) E -V 


Sag (431) 


r P x 
sau, introducând `% , 


nre da -1) 
W Na T Ta J, 


În primă aproximație, admițând că TEER æ | se poate scrie 
Tm Te 
y 
Fay sa 
na (4.32) 


La punct fix, forța de reacţie specifică optimă este 


F, 


Repo 


L e(70+100)m/s - 
2 i (4.33) 


4.6. Studiul caracteristicilor de exploatare ale motorului 
turbopropulsor 
4.6.1. Generalităţi 
În cele ce urmează, se va studia influența vitezei, altitudinii de zbor şi 
a parametrilor funcționali ai motorului, turația z, pasul elicei ,, asupra 


performanţelor fundamentale ale motorului: Peg Fa, CSP ef- 
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Pentru că între turația motorului şi pasul elicei există o anumită 
legătură, n=f (CAD se pot defini trei familii de caracteristici de 


exploatare: l 
—Caracteristica de viteză, CV; 
Caracteristica de înălțime, CH; 
—Caracteristica de turație, CT. Pentru motoarele de elicopter se 
defineşte caracteristica de sarcină, CS. 
În general, MTP se realizează în două variante, în ceea ce priveşte 
destinderea gazelor de ardere în turbină. Astfel, se întâlnesc motoare la care: 
—Destinderea gazelor de ardere în turbină este completă, la orice regim 
de zbor şi la orice regim de funcţionare a motorului, adică ppu. Motorul 
MTP cu destindere completă echipează, în mod uzual, elicopterele. 
—Destinderea gazelor de ardere în turbină este constantă, la orice 
regim de zbor şi la orice regim de funcționare a motorului, dar este 
completă, doar la punct fix. Motoarele MTP cu destindere constantă 
furnizează puteri foarte mari, ele fiind similare, funcțional, motorului 
turboreactor. 
În cele ce urmează, vor fi analizate, pentru fiecare tip de motor, 


caracteristicile de zbor şi de turație. 


4.6.2. Caracteristica de viteză 


Caracteristica de viteză reprezintă un ansamblu de curbe ce cuprinde 
variațiile performanțelor Peg Fa, Cse ey în funcţie de viteza de zbor, pentru o 
altitudine de zbor constantă şi o turație a motorului constantă şi egală cu 


turația nominală, adică 
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F=f (r ) 
c = f(y H =ct 
PS r ) pentru | & (4.42) 
NE Naom = Cl 
4.6.2.1. Bazele fizice 


-- Pentru a pune bazele fizice acestei caracteristici se are în vedere că: 


Ey =M, Poe s, 

în care 
Poy = (5-1) a 
Totodată 

Fa = Fre M, 
iar 

cs k / 

ee aoi. 


4.6.2.1.1. Motorul turbopropulsor cu destindere completă în turbină 
Caracteristic acestui motor este faptul că la creşterea vitezei, lucrul 


mecanic pe compresor x =ct., iar destinderea în turbină se face până la 


presiunea atmosferică. În această situație, se modifică lucrul mecanic 


dezvoltat pe turbină, [A =f (r). La creşterea vitezei, în condițiile în care 


geometria sistemului rămâne invariabilă şi n=ct, debitul creşte în aceeași 


manieră ca în cazul MTR. 
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Pentru a studia evoluția 2 f (r ) se reprezintă ciclul real al 
motorului pentru două viteze de zbor şi aceeaşi înălțime. Din compararea 
celor două cicluri rezultă: 

-La creşterea vitezei de zbor creşte energia specifică a fluidului în 
amontele sistemului şi, în condiţiile în care pierderea de presiune în 
dispozitivul de admisie se modifică foarte puțin cu regimul de zbor, va 
rezulta o creştere a presiunii totale şi a entalpiei totale a fluidului la intrarea 
în compresor. Deoarece turaţia grupului turbocompresor este constantă 
rezultă că lucrul mecanic de comprimare este constant şi nu depinde de 
regimul de zbor, deci E =. Ca atare, se îmbunătățesc parametrii 
termodinamici ai aerului la intrarea în camera de ardere a sistemului. 
Deoarece temperatura maximă a gazelor de ardere T depinde numai de 
turația motorului atunci, la n=ci. T =ct., şi într-o primă aproximație 
5 = ct. adică entalpia maximă nu depinde de regimul de zbor. În aceste 


condiții, evoluția de ardere, între stările 2 şi 3, se deplasează către valori mai 
mici ale entropiei fapt ce are două urmări importante pentru motor: 

—În condiţiile destinderii complete a gazelor de ardere, va rezulta o 
erehere a lucrului mecanic produs de gaze în turbină [a < b, „ creştere 
proporțională cu creşterea vitezei de zbor. Rezultă, că puterea Psp ef şi Pes se 
măresc odată cu creșterea vitezei de zbor. 

-Energia calorică înmagazinată de fluid în camera de ardere este mai 
mică la viteze mai mici. Această scădere a căldurii este echivalentă fizic, cu 
o creştere a excesului de aer al gazelor de ardere. Deci, la creşterea vitezei 


de zbor, creşte excesul de aer, adică 


(5-5), <(5-2), 


şi 
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wa 


a >. 


Dacă a şi Pşp'e cresc, atunci, întrucât 


si ł 


c Piai ee 
a SP ef a 
mă Di 


> 


consumul specific efectiv scade la creşterea vitezei. 


Evident, 
FaspeCsV, 


unde C; este viteza gazelor de ardere la ieşirea din turbină. Deoarece lucrul 


mecanic produs de turbină, L., este mai mare, va trebui ca pentru a-l 


menține, în secțiunile de arie minimă ale motorului (3', 5) regimul de 


curgere să fie întotdeauna critic. Astfel, perturbațiile exterioare ale mediului 


nu vor influența niċiodată regimul de curgere prin turbină. În consecință, 
j 


Cf (E 5 V) şi, ca urmare, forța de reacţie Fro scade liniar odat 
creşterea vitezei. 

Scăderea forței F, Re fiind mult mai importantă decât creșterea 
debitului de aer, aceasta face ca forța de reacție FR să scadă continuu la 


creşterea vitezei de zbor. 


Toate aceste variaţii sunt prezentate în figura nr. 4.11. 
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Fig. 4.11 
4.6.2.1.2. Motorul turbopropulsor cu destindere constantă în turbină 


Caracteristic acestui motor este faptul că la creșterea vitezei, lucrul 


. s : a : 
mecanic consumat de compresor „= ct. Destinderea în turbină este 


să A m .. a 
constantă, LA = çt, , ceea ce înseamnă că Pp s = ct. La creşterea vitezei, în 


condiţiile în care geometria sistemului rămâne invariabilă şi p=ct., debitul 
creşte în aceeaşi manieră ca în cazul MTR. 


Se reprezintă ciclul real al motorului, pentru două viteze de zbor şi 


„ aceeaşi înălțime. Din compararea celor două cicluri rezultă: 


-La creşterea vitezei de zbor creşte energia specifică a fluidului în 
amontele sistemului și, în condiţiile în care pierderea de presiune în 
dispozitivul de -admisie se modifică foarte puţin cu regimul de zbor, vor 
rezulta creşteri ale presiunii totale şi entalpiei totale ale fluidului la intrarea 
în compresor; zi = 

-Deoarece turația grupului turbocompresor este constantă rezultă că 


lucrul mecanic de comprimare este constant şi nu depinde de regimul de 
zbor şi deci IL = L,- 
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-Se îmbunătățesc parametrii termodinamici ai aerului la intrarea în 


camera de ardere a sistemului. Deoarece temperatura maximă a gazelor de 
ardere T depinde numai de turația motorului atunci la n=cf şi T =ct. şi, 


într-o primă aproximaţie, É = ct.=ct şi nu depinde de regimul de zbor. În 
aceste condiţii, evoluţia de ardere între stările 2 şi 3 se deplasează către 


valori mai mici ale entropiei fapt ce are două consecinţe importante pentru 


motor: 
-Destinderea constantă a gazelor de ardere în turbină, A = şi 


creşterea vitezei de evacuare a gazelor conduc la o creştere, mai puţin 


pronunțată, a F, Rp decât în cazul destinderii complete; 


eee 


—Energia termică înmagazinată de fluid în camera de ardere este mai 
mică. Această scădere a căldurii este echivalentă, fizic, cu o creştere a 


excesului de aer al gazelor de ardere. Deci, la creşterea vitezei de zbor creşte 


excesul de aer, adică, œ, > a, . Dacă, œ creşte și Po JF ct. atunci, cum 


e = ce 
SS apa 
va rezulta o scădere a csp en la creşterea vitezei. Aceasta este însă mai mică 
decât în cazul anterior al destinderii complete; 
Prin definiţie, 
Fre CV 
> 


unde C5 este viteza gazelor de ardere la ieşirea din ajutajul de reacție. 
Deoarece destinderea gazelor de ardere este constantă se măreşte energia 


disponibilă a gazelor în sistemul de evacuare, 


Aie, > Ai, 


Biz) 
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ceea ce înseamnă că viteza de evacuare a gazelor de ardere se va mări, 


I 
C, >C, şi, ca urmare, diferența Cs—V devine mai mare decât în cazul 
3 à i 


anterior. Ca atare, Fg este mai mare ca în varianta destiriderii complete. 


Toate aceste variaţii sunt prezentate în figura nr. 4.12. 


M, i C sp ef Li p 
Pap 
F i 
7 pa 
, 
Pay se 
SA Cse ep 
| eg E 
i ` Fau E 
PV 
Fig. 4.12 


4.6.3. Caracteristica de înălțime 


Caracteristica de înălțime reprezintă ansamblul de curbe care cuprinde 
variațiile performanțelor Pes Fa, csp « în funcţie de altitudinea de zbor, 
pentru o viteză de zbor constantă şi o turație a motorului constantă și egală 
cu turația nominală. 


Analitic, se poate scrie 


P;=f(8) 

F= f(E) SA ! 

Cop ep =f(H) pentru ma A a (4.43) 
n= nom 7 ia 
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4.6.3.1. Bazele fizice 


Din punct de vedere fizic interesează, în special, evoluția motorului în 


troposferă. 
Influenţa altitudinii de zbor asupra lucrului mecanic produs de turbină, 


În; se poate afla dacă se reprezintă ciclul real al motorului, pentru două 


altitudini de zbor, în troposferă. 


4.6.3.1.1. Motorul turbopropulsor cu destindere completă în turbină 


Caracteristic acestui motor este faptul că la creşterea înălțimii de zbor, 


lucrul mecanic pe compresor i =ct., iar destinderea în turbină se face 


“până la presiunea atmosferică. În această situație, se modifică lucrul 


mecanic dezvoltat de turbină, E =f (H ). La creşterea înălțimii, în 
condițiile în care geometria sistemului rămâne invariabilă şi n=ct, debitul 
scade, în aceeaşi manieră ca în cazul MTR. 

Se reprezintă ciclul real al motorului pentru două înălțimi de zbor şi 
aceeaşi viteză. Din compararea celor două cicluri rezultă următoarele: 

—La creşterea înălțimii de zbor, în condiţiile în care pierderea de 
presiune În dispozitivul de admisie nu se modifică esenţial cu regimul de 
zbor, va rezulta o înrăutățire a parametrilor termodinamici ai aerului la 
intrarea în compresor; 

„Deoarece n=ct. atunci i = IA ceea ce face ca la creșterea înălțimii 
să se constate scăderea presiunii aerului Ía intrare în camera de ardere; 


-Deoarece T7  =ct. atunci i, =}, ceea ce face ca evoluția de 
mac 


ardere să se deplaseze către entropii mai mari, şi, ca urmare, presiunea 
aerului la intrare în camera de ardere scade. Această deplasare are două 


consecințe mai importante: 
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-Scăderea presiunii gazelor de ardere la intrarea în turbină. Deoarece 
destinderea gazelor este completă în turbiriă, ea va compensa scăderea 


presiunii gazelor de ardere la intrare în turbină. Ca urmare, va rezulta o 
uşoară creştere a lucrului mecanic produs de turbină, i odată cu creşterea 


altitudinii de zbor. Puterea efectivă specifică creşte uşor odată cu creşterea 
înălțimii; 

-Creşterea variației de entalpie a fluidului în camera de ardere, 
respectiv, gazele de ardere acumulează mai multă energie. Acest proces este 


echivalent cu o scădere a excesului de aer în camera de ardere: 


(6-0)>(6-0) 


deci 
a, < z. 
Dacă a scade şi Pi A creşte uşor atunci, întrucât 
p a iata la 
SP ef a P, PA 


va rezulta o creştere a csp e odată cu înălțimea; 
-Py scade, cu creşterea altitudinii de zbor, datorită scăderii debitului; 
—Viteza gazelor de ardere la ieşire din turbină Cs nu depinde de 
variația de altitudine, astfel încât pentru o viteză constantă de zbor, forța de 


reacție Fro nu se modifică la variația de altitudine. Ca atare, Fg scade 


continuu la creșterea înălțimii de zbor. 


Toate aceste variaţii sunt prezentate în figura nr. 4.13. 
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“dr 
Py Fen 
Pe sr 
Csp ef M, 
ef E ES plat 


Fig. 4.13 


4.6.3.1.2. Motorul turbopropulsor cu destindere constantă în turbină 
Caracteristic acestui motor aste faptul că la creşterea vitezei, lucrul 


: RE . . a . 
mecanic pe compresor le =ct. iar destinderea în turbină este constantă, 


[i =cf. ceea ce înseamnă că Po Cl. La creşterea înălțimii, în 
| 

condiţiile în care geometria sistemului răraâte invariabilă şi n=ct., debitul 
scade în aceeași manieră ca în cazul MTR. . 

Se reprezintă ciclul real al motorului pentru două înălțimi de zbor şi 
aceeaşi viteză. Din compararea celor două cicluri rezultă: 

-La creşterea înălțimii de zbor, în condițiile în care pierderea de 
presiune în dispozitivul de admisie nu se modifică esenţial cu regimul de 
zbor, va rezulta o inrăutățire a parametrilor termodinamici ai aerului la 


intrarea în compresor; 


-Deoarece n=ct. atunci A =} ceea ce face ca la creşterea înălțimii 


să se constate o scădere a presiunii aerului la intrarea în camera de ardere. 
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—Deoarece, T} =ct. adică 5, = atunci evoluţia de ardere se 
= 


deplasează către entropii mai mari. Ca urmare, are loc scăderea presiunii 


aerului în camera de ardere; 
. jj ad ad a 
-Destinderea constantă a gazelor de ardere, l =l, şi scăderea 


debitului de aer conduc la o scădere mai pronunțată a Pay decât în cazul 

motorului cu destindere completă în turbină. Totodată, 
FaspaCs-V, 

unde C este viteza gazelor de ardere la ieşirea din ajutajul de reacţie. 


Deoarece destinderea gazelor de ardere este constantă scade energia 
disponibilă a gazelor de ardere în sistemul de evacuare (4: se, Aia, ) „ceea 


ce înseamnă că viteza de evacuare a gazelor de ardere, se va mări 


GC, < Cs, şi, ca atare, Fg spaCs-V, va fi mai mică decât în cazul 


anterior.Prin urmare, Fa este mai mică decât în varianta destinderii complete 
în turbină datorită scăderii debitului; 

-Creşte variaţia de entalpie a fluidului, în camera de ardere, respectiv 

azele de ardere acumulează mai multă energie. „Acest proces este 


echivalent cu o scădere a excesului de aer în camera de ardere: 


(5-5), >(5-5) adică a, < &,. Dacă œ scade Poy = cf. atunci, 
cum 

PR e ate ERE 

SP ef a Pyy l 


va rezulta o creştere a Cspef la creşterea înălțimii, însă mai lentă decât în- 
cazul destinderii complete în turbină. 


Toate aceste variații sunt prezentate în graficele din figura nr. 4.14. 
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să 


wa 
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ME, i 
Pa Fam 
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Esey M, 
C, 
w SEI. 
7 Ai: 
! î - -7 Pse 
ax 
E E a 
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pin ot dpi ae et Sia) 


Fig. 4.14 


4.6.3.2. Calculul caracteristicilor de înălţime şi viteză 


Pentru a calcula analitic aceste două caracteristici se consideră că la 
punct fix în turbină are loc o destindere completă a gazelor de ardere 


indiferent de varianta constructivă. 


4.6.3.2.1. Motorul turbopropulsor cu destindere constantă în e] 


Prin definiţie, 


Ey =M, og, 
în care 
Ejo =h (4 =i) 
Întrucât 
bbu m =n (8-6), Gia 
atunci 
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1 za 
L=- 6-1 
tTI h e 
Ta Oga’ Nc’ Oea 


Ca urmare, 
K- 
în e. E E 
pă Pe a L a CRC Sper 
rte" Tr'15 az T Te 


Pe de altă parte, ca și în cazul MTR, debitul de aer este 


SSE Pu Ae 
5 M, =M, o Ta SEE 
Po feo. (4.45) 


Înlocuind lucrurile mecanice ale compresorului și turbinei rezultă 


£- 
1 Fir 
E Cido 
P = ~ -28 
T a CZ ec 


Te 
. (4.46) 
Puterea efectivă se poate scrie, în final, 
a]. 
a y: 
Pu fe pa 1 t |_lcua 
P = mEn. egiii- PERNES d 
s ao 7a Po To 7:45 Gazz] 7 
(4.47) 


- i Fe = Ma: Fa sp, 
unde ` 
Fa CV 
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Pentru calculul vitezei C, se au în vedere expresiile cele două 
randamente 
IA RE 
T T 
Mea — Th = 


TL iq Bha, 


bă 


(4.48) 


în care ultimul randament nu ţine seama de energia cinetică a gazelor 


de ardere. Se calculează succesiv 


şi, prin scădere, 


Imediat 


(4.49) 

Ca urmare, viteza reală devine f E, 

sL- 
Ci = PsC, a =a r 
Ir hr (4.50) 
Deci, forța de reacţie specifică este, în final, 
E DI d 1 K a 

Foe ~ Poe” 2g {1-4)-v ipaa 

l r Mh (4.51) 


Consumul efectiv specific de combustibil este 
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în care 


şi 


iar 


unde 


Me 
Cop p = 3600- 
SP ef 
Dei 
m = 
g 
Pe; : & ca 
A L. 
Ü= + cao 
ie 


4.6.3.2.2. Motorul turbopropulsor cu destindere completă în turbină 


În acest caz, 


=ct= Peyo" 
C; = Pu: 
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Saa 


ga 


şi 
I = Tii 4 Po «70 
CSI Altai 
île LA 
Se ţine seama că debitul de aer este dat de relația (4.45), iar pentru 


calculul consumultii specific efectiv de combustibil se utilizează aceleaşi 


relații ca în cazul precedent. 


4.6.4, Caracteristicile de turație şi de sarcină 


4.6.4.1. Generalităţi 
Caracteristica de turație reprezintă un ansamblu de. curbe _care 
cuprinde variațiile performanţelor Pep Fa, Csp ef în funcţie de turația 


motorului, pentru o viteză şi o altitudine de zbor constante. Deci, analitic 


P= f(n) 
a Fa = f(n) 
Sang S (7) E A (4.52) 
i } =çt. 


Caracteristica de turație se poate defini în două moduri în funcție de 
dotarea motorului cu elice cu pas variabil sau cu o elice cu pas fix. În cazul 
unui MTP echipat cu o elice cu pas fix, va rezulta o caracteristică de turație 
CT. Similar, în cazul unui MTP dotat cu o elice cu pas variabil, va rezulta 
astfel o caracteristică de sarcină CS. 

Diferența dintre modele constă în aceea că în cazul unei elice cu pas 


fix, puterea efectivă a motorului este puterea absorbită de elice PP. 
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4.6.4.2. Caracteristica de turație 


4.6.4.2.1. Bazele fizice 


Din punct de vedere fizic la creșterea turației grupului turbocompresor 


are loc o creştere a debitului de aer M, a Care traversează sistemul, dar şi o 
creştere a debitului de combustibil M, o Care se injectează în camera de 
ardere. Astfel, temperatura T se măreşte rezultând o creştere a lucrului 
mecanic al turbinei A mult mai mare decât creşterea lucrului mecanic al 


compresorului IAR În acest mod, cresc Psp ef ŞI Pay aşa cum reiese din figura 


nr. 4.15. 
Fal i BaS Regim maim (RM) 
P, | N coş T y g —-Regim nominal (RN.)} 
Cop gi PR E x -— Regim de croaziera (R.C.) 
i (pa =t) 
t 
| sio aa 
Regim de mers; A ARD e a 
in gol (RMG))j și Sa ză] 
a a 
Fig. 4.15 


Mărirea temperaturii T influențează viteza C4 cu care gazele de 


ardere părăsesc turbina. Astfel, are loc şi o creştere a vitezei de evacuare a 


gazelor de ardere din ajutajul de reacție Cs, şi, implicit, o creştere a forței de 


reacţie specifică Fa sp. Pentru & %ct. şi Cp af po va rezulta o 
SP ef 


scădere a consumului efectiv specific cu turaţia. 
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4.6.4.2.2. Regimurile de funcționare ale motorului 


Regimurile de funcționare sunt următoarele: 
-Regimul maxim, R.M. caracterizat de parametrii următori: 


. 


3 max 


n 


max 


ef max? R max 


C sp ef min 


-Regimul nominal, R.N. pentru care Pe=(0,95-0,98)}Pef max; 
-Regimul de croazieră, R.C. pentru care Pe=(0,8-0,9)P nom; 


4 —Regimuł de mers în gol, R.M.G. caracterizat de parametrii următori: 


P, =(0,1-0,2)2, 


jom 
R min 


Cop ef max 


4.6.4.3. Caracteristica de sarcină 


; 
f 


În această situație elicea având pasul variabil, se poate construi câte o 
caracteristică de turație pentru fiecare pas pa al elicei, ca în 
figurile nr. 4.16, 4.17 şi 4.18. 


1% 


Fig. 4.18 


Pentru o elice cu pas variabil se poate obține, în câmpul acestor 
diagrame, orice performanţă pentru sistem, deoarece motorul dispune de 
două grade de libertate: 

-M 5 Per» factori reglabili; 
—n, Ti, parametrii reglabili- 

Debitul de combustibil M, „ se dozează din maneta de gaze a 
motorului. 

| Pasul elicei Ø, se reglează cu ajutorul manetei de comandă a pasului 


elicei. 
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st 


e] 


pa 


- Dag = Ct., b=3,pe CT. s 


Se propune o lege de comandă a pasului elicei la care să corespundă o 
lege de variaţie a performanțelor sistemului. Cea mai convenabilă lege 
presupune menținerea constantă a pasului elicei, pentru o turație n în 
intervalul nmin<h<Hnom adică, Du = Vu min Cl. apoi, pentru n=npom 
menţinerea constantă a turaţiei, n=ct, 

Pentru o turație n în intervalul Amin Annom, performanţele motonilui 
se modifică dacă se modifică turaţia grupului turbocompresor, da 
intermediul manetei de gaze. 

La n=Hnom performanţele sistemului se modifică prin intermediul 
pasului elicei deci prin maneta de comandă a pasului elicei. 

Regimurile importante ale motorului sunt situate la aceeaşi turație 
Mnom. Ele se obțin modificând pasul elicei. Astfel, MTP poate funcționa la 
turație constantă indiferent de performanţele pe care trebuie să le furnizeze. 


Ca atare, motorul va avea o resursă de funcționare mult mai mare. 


4.6.5. Calculul caracteristicii de turație a motorului 


turbopropulsor 


Se consideră 


ga P F 
ef nem (4.53) 


unde n= reprezintă turația relativă a sistemului, iar b reprezintă 


n 


nom 


exponentul ce depinde de legea de comandă a pasului elicei. Astfel, pentru 


Forța de reacție este 
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a 


în care M, =M m`” » unde a reprezintă exponentul de influență a 


a no 
turației asupra debitului, a € [L 2] . Dacă destinderea este completă, debitul 


variază liniar, deci a=1. 


Întrucât 
Ce =P: 
iar 
e_r SP ef 
În = le + — 
— Tm iksi m 
eri rom 
atunci 
—b 
P _ Py ef nom Aa tea) 
SP ef e gi p —a d ef nom 
Me Mawn ; (4.54) 
Totodată 
z Me 
CRTA 3600. 
SP ef 
în care 
i-a 
me = 
Pa x Sog 
A = f (7,b) 
şi 
e . f =a 
l Sint Cion n 
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Puterea efectivă devine 


By (ko) 


unde 


BM 


Li) 

[e 1 K 
In = pe H z =] 
Ia * Oda’ Te’ Cea 


Înlocuind, puterea turbinei devine 


(4.55) 
unde 
MM, Mn sM on 
aA ER 
Dar H 
EE 
emiga ” (4.56) 
şi 
—b 
Pf -n 
STga i (4.57) 
Se obţine, în final 
Ea 
P M . * 1 i K P 
e; =, ig ie a caa era SIRE EA a 
a j É r Ra Ca Te" Oca c 
(4.58) 


Din relația (4.58) se scoate entalpia maximă a gazelor de ardere 
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k-i 
M -ndi f a 
E E 


(4.59) 
La regim nominal, relația (4.59) devine 
P AN 
Feat Pa : 
pi VA f 
3n kzi 
. 1 ră 
M, arl- E 
Ei Ta BO 
(4.60) 
Împărțind relațiile (4.59) şi (4.60), rezultă 
3 £a 
1 K 
R AR w sn M (az 
Dad o Sen __ NZa Oda Me Oa 
r oia j ka > 
Bin P + Fy n M, g 1 fag 
Ce Eu ec 
—— ae, Dga ë Ta j O oa 
P(r) E a RE 
F(a Tata) 
din care, se obține 
G(n.b) : 
Pe Ic CI 
. = 1 T 
b=} P(a,b) = F|z: (2)] 
n 
sau, în general, Sana i 
=k, G(7,b) (450 


Deci, entalpia maximă este funcţie de legea de comandă a pasului 
elicei, prin exponentul b. În cazul MTP, cu elice cu pas fix,.b=3. 
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4.7. Caracteristica universală a motorului turbopropulsor 


Caracteristică universală reprezintă ansamblul de curbe care cuprinde 
variațiile parametrilor de similitudine ai performanţelor Pep Fr, Cse ef în 
funcție de parametrii de similitudine ai regimului de zbor şi turației 


motorului. Analitic, 


P 


~S (M 
PEVA (m) 


F, j 
—=f(M 

ze A) 

spy =S (M) 


(4.62) 


n SA PEES Jig 
pentru T = cÇt.'şi are alura caracteristicii de viteză, sau 
1 


[ 2, x 


` (4.63) 
pentru M=ct. şi este similară caracteristici de turație. 
SE o dyo s ; 
Va trebui demonstrat că —— => = idem . Se porneşte de la relația 
i PN? 
generală 


sau 
Ma NT teg, e. F 
0 ina aid D T 
Pi 1 P 
respectiv 
SP ef 
T 
(4.64) 
i 1 g È 
P, =C -V =o, |2381- EEE n 
BTS fe i iz) Me `r 
atunci 
ET Peer zf b ME 
a pu 
Ca urmare, rezultă 
SE. idem 
i A (4.65) 
şi 
j (4.66) 


ceea ce trebuia demonstrat. 
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Cum însă 
-i 
= cp 2—2 
Cpe y7 ct. 
SP ef 
> 
atunci, aranjând convenabil termenii 
© x 
Boh 
: T 
Co „Sete = 
SP ef 
Po ef 
T; 
: 
ceea ce conduce la 
Co > idem 


(4.67) 


Pe baza acestor performanţe se stabilesc performanțele motorului în 


condiţii standard, pentru a-l putea compara cu alte motoare. Prin urmare, 


Ey _ Ëy santri 
PNT Po'~To i g 
l l de undej P, andra? 
Fa as E sodiu 


Pi Po i ; 
, din care E o Se 


şi 


Esp ef = Cep ef standard 
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PARTEA A-III-A 


SISTEME DE PROPULSIE 
CU COMPRIMARE 
DIMANICĂ 
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A. INTRODUCERE 
În capitolul destinat noțiunilor generale a fost prezentată următoarea 
clasificare a sistemelor de propulsie: 
MTR 


SEP. 
AM. 


Statoreactorul, M.S.R. 
Pulsoreactorul, M.P.R. 


cu comprimare mecanică 
MI.R.D.F. 
Motoare aeroreactoare 


cu comprimare dinamică 


La studiul MTR s-a observat că există o valoare a gradului de 


comprimare, 7, , pentru care forța de propulsie specifică a sistemului, Fsp 
or 
este maximă. Dacă viteza de zbor creşte, gradul de comprimare EA se 


micşorează astfel încât, la o anumită viteză de zbor, Vmax, va rezulta 
zi =. Ca atare, la viteza maximă, grupul turbocompresor al sistemului 
poate fi eliminat din construcția motorului deoarece comprimarea mecanică 
a încetat, Ca urmare, pentru V> max comprimarea aerului în sistemul rezultat 
se va face pe cale dinamică. 

Astfel, frânarea aerului, de la o viteză de zbor supersonică, ce 
corespunde unui număr M= 2,5-3, până la o viteză care corespunde vitezei 
de ardere a amestecului aer-combustibil în camera de ardere, Va, viteză 
ordinar subsonică, M =% 0,1-0,15, se va face în interiorul noului sistem, pe 
cale dinamică. i 

În aceste condiţii, elementul component al motorului, care va realiza 
frânarea, dispozitivul de admisie, va juca un rol deosebit în funcționarea 
sistemului de propulsie. În dispozitivul de admisie transformarea energiei 
cinetice în energie potenţială se poate face în două moduri: 

—Prin frânări discontinue, în prezența unor unde de şoc; 
-Prin frânare continuă, într-un canal profilat corespunzător, 


regimului de curgere al dispozitivului de admisie. 
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În funcţie de regimul de zbor al aeronavei, în dispozitivele de admisie 
se pot genera sisteme complexe de unde de șoc alcătuite din una, două, trei 
sau patru unde de şoc oblice şi o undă de șoc normală. 

Caracteristic acestor motoare este faptul că realizarea presiunii statice, 
care asigură o ardere stabilă, este rezultatul unei comprimări dinamice a 
aerului în dispozitivul de admisie, aceasta putând fi continuă sau 
discontinuă. 

Motoarele cu comprimare dinamică a fluidului de lucru se împart în 
două categorii: 

- Motoare statoreactoare; 


- Motoare pulsoreactoare. 


B. AVANTAJELE SISTEMELOR DE PROPULSIE CU 
COMPRIMARE DINAMICĂ 
Avantajele acestor sisteme sunt următoarele: 

- Eliminarea grupului turbocompresor asigură sistemului o 
construcție simplă, aceasta fiind, de fapt, o simplă canalizație profilată, în 
care se realizează cele trei procese termodinamice fundamentale: 
comprimarea, arderea și destinderea fluidului de lucru; 

- Forţa de propulsie a sistemului este de circa (4-6) ori mai mare 
decât forța de propulsie a unui sistem cu comprimare mecanică a fluidului 
de lucru; 

- Lipsa grupului turbocompresor asigură o greutate a sistemului 
de (2-3) ori mai redusă decât a unui sistem cu comprimare mecanică a 
fluidului de lucru; 

- Creşterea forței de propulsie, corelată cu scăderea greutăţii 
sistemului conduce la o greutate specifică redusă a motorului; 

- În fluxul de gaze de ardere nu se mai găsesc elementele 
componente ale sistemului, palete de turbină şi discuri, care să limiteze 


temperatura maximă a gazelor. În consecinţă, temperatura fluidului de lucru 
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poate lua valori comparabile cu temperatura de ardere a amestecului aer- 
combustibil. Astfel, temperatura maximă a gazelor de ardere va depinde de 
natura combustibilului folosit. Pentru petrolul de aviaţie, aceasta este de 
aproximativ 2200 K; | " 

- Sistemul poate folosi orice fel de combuștibil, indiferent de 


compoziţia lui chimică. i 


C. DEZAVANTAJELE SISTEMELOR DE PROPULSIE CU 
COMPRIMARE DINAMICĂ 
Principalele dezavantaje sunt: 

- Sistemele nu pot funcționa la punct fix (7720, V=0). Pentru a fi 
pornite, acestea trebuie să fie alimentate cu aer de la o sursă exterioară sau 
trebuie antrenate, în mişcare, de către alte sisteme de propulsie sau, pur și 
simplu, catapultate sau lansate; 

- Consumul specific de combustibil este de circa (34) ori mai 


mare decât cel al turbomotoarelor. M 
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Capitolul 5. MOTORUL STATOREACTOR 


5.1. Generalităţi 


Motorul statoreactor, MSR, are ca fluid de lucru aerul, iar ca instalație 
de propulsie un ajutaj de reacţie. Caracteristic acestui sistem este faptul că 
transformarea energiei chimice a amestecului aer-combustibil în energie 

termică, prin ardere, este un proces izobar şi staționar. 

Forţa de propulsie a sistemului este rezultatul unei reacții directe a 
fluidului asupra sistemului, de aceea este denumită forță de reacție. În 
general, motorul statoreactor echipează aeronave care evoluează la 

M=1.5-5. ai = 

În cazul motoarelor statoreactoare supersonice, sistemele vor fi 
combinate cu motoare clasice, MTR sau MTR DF-AM. În acest ultim caz, 
la M=2,2-2,5 se realizează blocarea fluxului primar de fluid de lucru şi 
concomitent injectarea combustibilului în fluxul secundar. Se realizează un 
proces de ardere izobar, staționar, asemănător celui din MSR. 

Din punct de vedere al regimului de curgere în interiorul sistemului, 
motoarele statoreactoare se împart în: 
-MSR subsonice; 
—MSR supersonice. 
Din punctul de vedere al vitezei de ardere în camera de ardere a MSR, 
motoarele statoreactoare pot fi: i 
—Cu ardere subsonică; 


—Cu ardere supersonică. 


5.2. Motorul statoreactor subsonic 
Motorul statoreactor subsonic, MSR-sS, se caracterizează prin faptul 


că singura secțiune din canalul de lucru în care se atinge viteza critică de 
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curgere este secțiunea minimă a ajutajului de reacţie. În toate celelalte 
secțiuni curgerea este subsonică. 

Ținând seama că viteza de evoluție a aeronavei este supersonică, este 
necesară o reducere a vitezei de curgere a fluidului de la un regim 
supersonic, exterior, la un regim subsonic în interiorul sistemului. Această 
trecere se face prin intermediul unei unde de şoc plană; normală, deplasată 
în amontele sistemului. În unda de şoc are loc comprimarea dinamică, 
discontinuă, a fluidului de lucru. Deoarece performanţele sistemului sunt 
puternic influențate de intensitatea undei de șoc normală, concret scad 
proporțional cu creşterea intensității undei, atunci se limitează regimul de 


zbor la valori M=/.3+1.7, în aşa fel încât pierderile de presiune frânată, prin 


unda de şoc, să se încadreze în gama uzuală de pierderi, 0.95-0.98, astfel 
încât ele să nu afecteze forța de reacţie a sistemului. 

Cea mai des întâlnită aplicaţie, pentru motorul statoreactor subsonic, 
este folosirea sa pentru antrenarea palelor de elicopter. 

Schema de principiu, principalele secțiuni, împreună cu variațiile 
parametrilor cinematici şi termodinamici, în lungul motorului, sunt 
reprezentate în figura nr. 5.1. f 

Elementele componente ale motorului suht următoarele: 

-Dispozitivul de admisie, I; 
—Camera de ardere, Il; 
-Sistemul de evacuare (ajutajul de reacție) III. 

În camera de ardere se pun în evidență: 

-injectoare de combustibil, a; 


-Stabilizatoarele de flacără; b. - ES 
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Fig. 5.1 


5.3 Motorul statoreactor supersonic 

Motorul statoreactor supersonic, MSR-SS, cuprinde, în interiorul 
sistemului, domenii în care curgerea fluidului este supersonică. Aceste 
domenii coexistă cu spații în care curgerea este subsonică şi sunt plasate, de 
regulā, în secțiunile extreme ale canalului motorului adică la intrarea 
a la ieşirea din motor. Regimurile supersonice se realizează în 
dispozitivul de admisie şi în ajutajul de reacție. : 

Schema de principiu a MSR-SS precum și variațiile parametrilor 
cinematici si termodinamici, pe o linie de curent în lungul motorului, sunt 
reprezentate în figura nr. 5.2. 7 

Elementele componente ale sistemului sunt identice cu cele ale 
variantei subsonice. De remarcat că dispozitivul de admisie și ajutajul de 


reacţie sunt reglabile. 
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5.4. Ciclul real al motorului statoreactor 


În figura nr. 5.3 sunt prezentate, în coordonate i-s, ciclurile reale ale 
unui MSR şi al unui MTR. 


il l a / 


~> ~ Ciclul real al MTR 


za | 


Pe baza ciclului reprezentat se constată următoarele deosebiri faţă de 


MTR: 


—Viteza de zbor a unei aeronave, echipate cu motor turboreactor, 
este mai mică decât a unei aeronave echipate cu un motor statoreactor 
Vi<Y, 

—Entalpia maximă a gazelor de ardere a MTR este mult mai 
mică decât în cazul MSR, i, < Aa 

—Presiunea totală la intrare în sistemul de evacuare în cazul 
MTR este mult mai mică, decât în cazul MSR, p; < pj; 

—Performanţele MTR sunt mai reduse decât cele ale MSR, 


deoarece C, <C;, adică 


Fara < Fus 


5.5, Parametrii de bază 
Pe baza ciclului real, se definesc principalii parametrii ai MSR. 
Astfel, 7”, reprezintă gradul total de comprimare a fluidului de lucru în 


MSR, adică 


po. PPa. (5.1) 
Pu P, Pa Pa 


Dacă se notează cu: 
-Tn = 2a , coeficientul de pierdere de presiune totală în dispozitivul 
Pı EA 


de admisie datorită frecării între fluid şi pereții dispozitivului; 


-T =-PL., coeficientul de pierdere de presiune totală prin sistemul 


Cati 


Pu 


de unde de şoc al dispozitivului de admisie; 
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=a a gradul de comprimare dinamică a fluidului în exteriorul 
A 


sistemului de propulsie, atunci 


A =Rg`O t, "Ga, =T Cao (5.2) 


unde o, este coeficientul de pierdere de presiune totală în dispozitivul de 


admisie. 


În acelaşi timp, se menționează că 


(5.3) 


şi, ca urmare, o), = f (M ), adică este o funcție de regimul de zbor. 


Pe lângă 7” se mai definește o-i, care reprezintă gradul total de 
H 


încălzire a fluidului în motor. 


5.6. Performanţele motorului sfatoreactor 


Se definesc, în continuare, performanțele fundamentale ale motorului 


statoreactor, 


5.6.1. Forţa de reacţie 
Prin definiție, forța de reacție Fa este dată de relația 
Fa = MC MY, (5.4) 
care se obţine în condițiile destinderii complete a fluidului de lucru. 
Pentru a realiza o destindere completă, la orice regim de zbor şi la 
orice regim de funcționare al motorului, este necesar ca ajutajul de reacţie al 


sistemului să fie dublu reglabil, adică ajutajul să-şi poată modifica atât 


l at > A. . Ei . Fi pi 
secțiunea minimă a canalului de lucru cât şi secțiunea de ieşire, deci Amn şi 


by 262 


As. Variația geometriei canalului de lucru al ajutajului de reacție, deci a 
debitului de fluid ce trece prin sistem, impune, în mod obligatoriu, şi 
modificarea geometriei canalului de lucru al dispozitivului de admisie. 
Modificarea geometriei dispozitivului de admisie se face cu scopul de 
a asigura la orice regim de zbor debitul maxim de aer ntoesar sistemului de 
propulsie. Aceasta se realizează, practic, prin condiția ca prima undă de şoc 
oblică să treacă, întotdeauna, prin bordul de atac al învelișului exterior al 


dispozitivului de admisie, BA, ca în figura nr. 5.4. 


Fig. 5.4 


Dacă geometria canalului de lucru este fixă, atunci la o viteză M>M j 
prima undă de şoc oblică scade ca intensitate, adică devine și mai oblică. Se 
creează, în interiorul canalului, un sistem de unde de şoc care provoacă 
pierderi mari de presiune totală. Pentru limitarea lor trebuie modificată 
geometria canalului pentru ca prima undă de şoc să treacă, din nou, prin 
bordul de atac al învelişului exterior al dispozitivului de admisie. Acest 


lucru este posibil în următoarele moduri (corespunzătoare unei creştere a 


vitezei de zbor): 


"—Se deplasează corpul central al dispozitivului de admisie către 
28 astfel încât unda de şoc oblică să treacă prin bordul de atac; 


-Se modifică unghiul corpului central astfel că la un unghi mai 


mare unda de şoc va trece prin bordul de atac al învelişului exterior; 
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-Se modifică admisia de aer prin rotirea învelișului exterior al 


dispozitivului de admisie cu un anumit unghi. 
Evident, în formula forţei intervine debitul de gaze de ardere, M z dat 


de expresia 


Ap = Met Me = Me re: L ), 

æ-minL 
unde a reprezintă excesul de aer în urma arderii. Coeficientul ä “poate varia 
în limitele în care, are loc arderea amestecului aer-corabustibil (pentru 
combustibil JP4, d=0,4:1,7. Spre deosebire de MTR, în cazul MSR, 
excesul de aer poate fi cel care corespunde unui amestec stoechiometric, 
adică siS a 


Q=lreoretic™]. 


În aceste condiţii, debitul de gaze devine 


i f I 
Me = Mal 1+ 
i ( i) 6-5) 


care este mai mare decât cel al MTR. i 


Înlocuind în relaţia (5.4), forța devine 


5 f ; R 
Puse 1+ — e -itey =v (e-i "C; -F 
min | min L (56) 


- 5.6.2. Forţa de reacţie specifică 


Prin definiţie, 


F, 1 
Byster zje. NE (5.7) 


Forța specifică a MSR este mai mare decât cea analoagă a MTR, 
deoarece: 


—Viteza gazelor de ardere, în cazul MSR, Cs, este superioară 
celei obținute de către MTR, întrucât destinderea gazelor de ardere este 
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completă, Cs=(1000-20000) m/s; 
—Excesul de aer, în cazul MSR, este mai mic decât cel întâlnit la 


MTR. 


5.6.3. Consumul specific de combustibil 
Se ţine seama că expresia consumului specific este 


M: Me 1 _ 3600 1 
= 3600-11 =3600.#.-—= = a lu, 5.8 
did d 0 pia M. Te Tin Fa (5:8) 


Se observă că, valoarea consumului specific de combustibil al MSR 


este de a ori mai mare decât consumul înregistrat de MTR. 


De obicei, 


cap =(0,25-0,4) [d] 


Din relația (5.8) se observă că 


3600 62) 


Din punct de vedere fizic, rezultatul este extrem de interesant, 
deoarece acei parametrii care optimizează una dintre cele două performanțe, 
în mod obligatoriu, o vor optimiza şi pe cea de-a doua. Ca atare, MSR 
reprezintă singurul sistem de propulsie la care se pot optimiza simultan 


performanțele specifice, Fr sp şi csp- 


5.7. Caracteristicile de exploatare ale motorului 


statoreactor 
Caracteristicile de exploatare ale MSR reprezintă un ansamblu de 
curbe ce cuprinde variațiile performanţelor motorului în funcție de 


parametrii regimului de zbor pentru o temperatură T; constantă. 
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Din caracteristicile de exploatare ale MSR fac parte: 
— Caracteristica de viteză; 


—Caracteristica de înălțime. 


5.7.1. Caracteristica de viteză 
Caracteristica de viteza reprezintă un ansamblu de curbe care cuprinde 
variațiile forței de reacție Fa şi a consumului de combustibil specific, csp, în 
funcţie de viteza de zbor pentru _0 înălțime de zbor constantă şi o 


temperatură T; constantă. Analitic se poate scrie 


F =) pentru pi a (5.14) 
esp =A) T; =ct. 
Se ţine seama că 
F= M, Foo 
iar 
Fro CV 


Se analizează, pe baze fizice, influența vitezei asupra debitului de aer 
al sistemului, adică E 


M,=f(V). (5.15) 


Când viteza de zbor a aeronavei se măreşte, creşte comprimarea 


dinamică a fluidului de lucru cât şi viteza de circulație a aerului prin sistem. 


Şi, ca urmare, debitul fluidului se modifică proporţional cu densitatea 


aerului la intrarea-în motor, deci va creşte. 
Studiul influenţei vitezei de zbor asupra vitezei de evacuare a gazelor 


de ardere se poate face dacă se reprezintă grafic două cicluri reale ale MSR 
la două viteze diferite, ca în figura nr. 5.7. 
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Fig. 5.7 


Se observă din ciclu că, la creşterea vitezei de zbor, se vor mări 
parametrii termodinamici ai aerului, presiunea şi temperatura, la intrarea în 
camera de ardere. Deoarece temperatura 7; este constantă, evoluția de 


ardere în camera de ardere se va deplasa către valori mai mici ale entropiei 
deci, se va mări energia potențială a gazelor de ardere la intrarea în sistemul 
de evacuare al motorului. 

Deoarece destinderea gazelor de ardere este completă, în condiţiile 
creşterii energiei disponibile a gazelor de ardere în sistemul de evacuare, va 
avea loc o creştere a vitezei de evacuare, Cs, odată cu: Creşterea vitezei de 
zbor. i LI 

Însă, această creştere este mai mică decât creşterea vitezei de zbor şi, 
ca urmare, diferența se va micşora odată cu creşterea vitezei de zbor, şi 


implicit Fp, „figura nr. 5.8. 
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Fig. 5.8 
Se observă că există o viteză de zbor V” la care Fa =0. 


Ținând seama de cele două variaţii, ale debitului de aer şi ale forţei de 
reacţie specifică, se obține variația forței de reacţie cu viteza. Se observă că 


există o viteză V” la care Fa devine maximă, figura nr. 5.9. 


Fig. 59 


Viteza V“ împarte domeniul de influenţă al vitezei în două: 
' -Pentru V<V, forța de reacție creşte continuu cu 


creşterea vitezei de zbor, variaţia ei fiind diferită de cea a MTR; 
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-Pentru W>V', forța de reacție scade în mod substanțial odată cu 
creşterea vitezei de zbor. 


Dacă se mărește temperatura fluidului de lucru, astfel încât 


GT, 


di J max 


= T oechiomeme (temperatură de ardere), atunci se extinde domeniul 
regimului de zbor pentru care motorul furnizează forță de reacţie. În acelaşi 
timp, influenţa vitezei asupra forţei de reacţie, în subdomeniul I, scade. 

De regulă, viteza V; este cuprinsă în gama de valori uzuale, ceea ce 
înseamnă că viteza poate constitui un criteriu real, efectiv, de optimizare, a 


forţei de reacție a MSR 


Pe baza imaginii, din figura nr. 5.10, se pot releva concluziile 


ca | ; 


N 
~I 


Fig. 5.10 


referitoare la consumul specific de combustibil: 

—La viteze mici de zbor, consumul specific de combustibil, csp, tinde 
să crească odată cu creşterea vitezei de zbor, În condiții reale, există o viteză 
economică de zbor Va<<V”; 


-Pentru o temperatură 7; < Tia viteza optimă de zbor este diferită de 


cea economică V '£ Vec 


-La o temperatură 7; = Toma» Va, =V; - 
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5.7.2, Caracteristica de înălțime 
Caracteristica de înalțime reprezintă un ansamblu de curbe care 
cuprinde variațiile forței de reacţie Fg şi a consumului de combustibil 


specific esp, în funcţie de înălțime, pentru o viteză de zbor constantă şi o 
temperatură T; constantă. Analitic se poate scrie, 


e e, 
Csp =f(H) 


V =ct. 


5.16 
Tsel; Sie) 


pentru | 


sunt redate în 


Influențele înălțimii asupra lui M, Fros Fr şi c 


sp? 


figura nr. 5.11. 


Troposfera (TS} IŢI suzeta 5 "A 
Fig. 5.11 
Din punct de vedere fizic, din figura nr. 4.11 se observă: 
—Debitul de aer, M, a» variază cu înălțimea după aceeaşi lege ca şi în 
cazul MTR; 


-Curbele parametrilor Fp, csp se situează la valori mai mari decât cele 


similare ale MTR, însă cu aluri asemănătoare. 


5.8. Calculul caracteristicilor de exploatare 
Pentru calcului caracterisiteilor se consideră regimul de calcul la o 
înălțime He şi viteza Ve. Deci 
Fe = Me" Fay: 
Pentru calculul debitului, se are în vedere că 


. 


= M, = ct.-P22- Aaa 
sau 
M, xet, i (5.17 
aia ir 
în care 


P; = Pu Ta Ou Oa (5.18) 
Înlocuind relația (5.18) în (5.17) şi, neglijând aportul de combustibil, 
rezultă 


M, mot Pi Sade! (5.19) 
= J > 
La regimul de calcul relația (5.19) devine 


is PERE 
M, ct A e 


= (5.20) 
T, 
Eliminând constantele din relațiile (5.19) şi (5.20) se obține 
Py Sa T; 
EA M, =M, AT te alee (5.21) 
“ Pu, Ca, T 


Cum însă, performanțele specifice sunt 
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şi i 


3600 1 


Co = ED 
SP s > 
minL F 

e 


atunci se pot calcula, forța de reacție şi consumul specific, în funcție atât de 


viteză cât şi de înălțimea de zbor. 


5.9.Motorul statoreactor cu ardere supersonică (MSRAS) 
5.9.1. Introducere | 
Istoria dezvoltării aviaţiei reliefează continua şi susținuta preocupare a 
cercetătorilor şi a constructorilor de a mări gama vitezelor şi a înălțimilor de 
zbor, Utilizarea, de-a lungul primelor trei decenii, a motoarelor cu piston, cu 
toate adaptările şi pomplicaţiile constructive, a dus ła constatarea plafonării 
practice a vitezei de zbor, în principal, datorită faden forței de tracțiune cu 
viteza, fapt care a stimulat căutarea altor soluții principale şi constructive de 
sisteme de propulsie. i 
Progresele în metalurgia materialelor termorezistente şi aprofundarea 
transformărilor fluidului de lucru în maşini cu palete au definitivat soluţiile 
constructive, modalitățile de fabricaţie şi de utilizare a motorului rotativ, iar 
perfecțiunile obținute în cunoaşterea reacţiunii directe au permis imaginarea 
unei multitudini de tipuri de sisteme de propulsie, dintre care, în etapa 
inițială a fost realizat turboreactorul; rezultatul imediat | — a constituit 
depășirea vitezei surietului. Noile sisteme de propulsie, destinate vehiculelor 
aeriene care zboară în atmosferă, şi în afara atmosferei terestre, au permis 
creşterea continua, în timp, a vitezelor maxime de zbor, ca şi a plafonului 


atins atât prin diversificarea soluţiilor constructive, cât şi prin combinarea 


272 


unor scheme de bază, amplificându — se astfel tipurile sistemelor de 
propulsie realizate inițial. 

Tehnologiile actuale şi cercetările din ultimele decenii au permis 
realizarea motoarelor hipersonice capabile să propulseze vehicule 
aerospaţiale la viteze mult mai mari decât viteza locală a sunetului. Aceasta 
va face posibil zborul practic la orice viteză şi altitudine, incluzând 
proiectele ambiţioase de părăsire a atmosferei terestre şi plasare pe orbită 
permanentă. 3 

Alegerea unui tip de motor hipersonic este determinată de viteza de 
zbor a vehiculului aerian. Pentru viteze cuprinse între Mach 3 şi 6, 
rezultatele cele mai bune se obțin în cazul statoreactorului. Caracteristica 
principală a acestuia este că arderea combustibilului se face într-un curent 
de aer subsonic. Când vitezele depăşesc Mach 6, decelerarea aerului până la 
viteze subsonice nu mai este utilă, şi arderea trebuie să aibă loc la viteze 


supersonice. 


5.9.2. Caracteristicile motoarelor statoreactoare 
Viteza mare a aerului la intrarea în motor conduce, în final, la o 
energie cinetică mare. Când aerul este decelerat de MSRAS energia cinetică 
este transformată în energie internă (legea conservării energiei), care duce la 
o creştere a presiunii, temperaturii şi densităţii fluidului ce intră în camera 
de ardere, având valori mult mai mari decât cele din curentul liber. La viteze 
de zbor ce depășesc Mach 6, acest efect devine foarte pronunţat şi nu mai 
este avantajoasă decelerarea aerului până la viteze subsonice. În funcție de 
vitezele de zbor şi de detaliile de operare a difuzorului, consecințele adverse 
pot include: 
- presiune prea mare pentru camera de ardere; 
- pierderi mari de performanţă datorită undei de şoc normale; 


- rata prea mare de transfer de căldură; 


273 


- condiţii de ardere care duc la pierderi mari de energie chimică 
disponibilă. 

Metoda de rezolvare a acestei probleme este decelerarea şi 
comprimarea parțială a aerului, evitând, în particular, apariția undei de şoc 
normală, curentul de aer având o viteză supersonică la intrarea în camera de 
ardere. Modelul de motor rezultat este numit motor statoreactor cu ardere 
supersonică (MSRAS). Caracteristicile esenţiale ale MSRAS-urilor sunt 
prezentate în fig. 5.12. 


Ajuta] de 
pi Ardere_supesonca | reactie 
-ju -= A „să 
Son, „e 
SSI fa ea cote 
tenp iniectoare de coniestibii re) 


| Jet de aote 


Fig.5.12 ; 


Chiar dacă difuzorul realizează o parte din comprimarea şi decelerarea 
dorită, mare parte a acesteia este invariabil realizată de sistemul de unde de 
şoc oblice, provenite de la partea anterioară a vehiculului din amontele 
motorului. Combustibilul este injectat în curentul supersonic chiar în avalul 
difuzorului şi se combină rapid cu aerul pentru că timpul de combustie este 
foarte scurt. Încărcarea termică atinge valori maxime în camera de ardere, 
nu atât datorită arderii combustibilului cât datorită presiunii şi densității 
foarte mari a aerului la intrarea în cameră. Ajutajul de reacție trebuie să fie 
doar un canal divergent pentru că accelerarea fluidului este supersonică pe 
tot parcursul acestuia. O parte din accelerare poate avea loc după ieşirea din 
ajutajul de reacţie folosindu-se paitea posterioară a vehiculului ca o 
suprafață liberă de expansiune. 
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În studiul propulsiei hipersonice apar o serie de probleme speciale, 
dintre care cele mai importante sunt: 

- operarea eficientă pe un domeniu larg de condiții de zbor, 
incluzând numere Mach de la 0 la 25 (viteza orbitală) şi altitudini de la 
nivelul mării până la limita superioară a atmosferei 

- realizarea eficientă a unui amestec de combustibil, şi arderea 
supersonică, stabilă a acestuia într-o cameră de ardere de dimensiuni 
rezonabile; 

- crearea unei integrităţi structurale necesare unui sistem refolosibil 
în ciuda condiţiilor extreme ale mediului în care operează; 

- dezvoltarea unor programe analitice care permite controlul asupra 
proiectării motorului şi comportamentul actual. ba 

5.9.3. Zborul hipersonic 

Sistemul de forje care acționează asupra unui vehicul aerospațial aflat 
în zbor este prezentat în figura nr. 5.13. şi este cunoscut sub denumirea de 
“sistem natural de axe”. Se face ipoteza că tracțiunea instalată a motorului, T 
are aceeași direcție cu viteza instantanee a vehiculului V. Această 
aproximaţie este aproape de realitate şi duce la o simplificare importantă a 


studiului de ecuaţii rezultate. 
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Trace toria 


ra Gama - Nade zor 
7 Sa 


Le | 
er tuiczotu 


E Fig. 5.13. Bai 
Forța portantă) P, este perpendiculară pe viteza instantanee, iar forța 


E 


de rezistenţă la înaintare, R, este paralelă cu viteza instantanee. Unghiul 6 
este unghiul făcut de vectorul viteză, V, cu orizontala, 
Aplicând legea a doua a lui Newton, pe o direcție paralelă cu viteza 
instantanee, se obține relația 
m =T-R-mg-sinð. (5.22) 


Folosind aceeaşi lege, pe o direcţie perpendiculară pe viteza 


i 


instantanee, se obține 
2 


; =m-g-cos0-P. (5.23) 
F 


š e 


Termenul din partea stângă a ecuaţiei, care este o forță de poar 
normală, datorată curburii ro a traiectoriei, este o forță centrifugă. Exi 
multe situații când raza de curbură a traiectoriei este suficient de mare şi 
unghiul traiectoriei 7 este suficient de mic astfel încât ecuația 5.23 poate fi 
adusă la forma 

P=m-g=G, (5.24) 
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care simplifică considerabil analiza. Un astfel de exemplu este zborul 


orizontal pentru care relaţia 5.24 este perfect adevărată. 


5.9.3.1. Presiunea dinamică şi traiectoriile de zbor ale vehiculului 
hipersonic 
Presiunea dinamică go a atmosferei este definită de expresia: 
4 a, (525) 

îndicele 0 (zero) se referă la curentul de aer departe în amontele 
vehiculului. Astfel po, To şi po sunt proprietăţile statice ale atmosferei la 
înălțimea de zbor, iar Vo este viteza relativă a aerului față de vehicul. 

Se cunoaşte 

V=: Mo, 


unde ag este viteza locală a sunetului, dată de relația 


da Va R h. (5.26) 
Deci se obţine go 
Pardo Mi Pe y p T, Ma = Po Par Ma (527 
2 2 
Ecuațiile (5.24) și (5.7) permit determinarea presiunii dinamice pentru 
orice combinație de viteză şi altitudine de zbor a vehiculului, Presiunea 
dinamică se foloseşte ca un factor pentru exprimarea presiunilor şi forțelor 
pe un avion convenţional. De exemplu, portanţa şi rezistenţa la înaintare 
sunt aproape mereu date de expresiile: 
P=q CS (5.28) 
şi 
Rsg CyS, (5.29) 
unde § este o suprafață de referință (de exemplu suprafața aripii), iar C şi Cy 


ii sunt coeficienții de portanță şi respectiv rezistenţă la înaintare. 
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Presiunea dinamică este de asemenea un factor util pentru presiunile şi 
forțele ce apar la vehiculele hipersonice. Cea mai folosită metodă de calcul a 
curgerilor hipersonice, fără vâscozitate, este modelul Newtonian modificat 

PP da Ca -sin?8,, (5.30) 
unde p este presiunea statică locală pe suprafaţă, 6, este unghiul de înclinare 
între direcția curentului neperturbat şi suprafața locală a vehiculului, iar Cpt 
este coeficient de presiune în punctul de stagnare care depinde foarte slab de 
numărul Mach (pentru aer Cp, este 1.73 la Mp=3,1.80 la 5 şi 1.84 la co). 

Dacă qo este prea mare, rezistența la înaintare şi forțele care apar pe 
structură pot f fi excesive. Pe de altă parte, dacă qọ este prea mic suprafața 
necesară realizării zborului poate fi prea mare. Aceasta explică de ce 
vehiculele hipersonice sunt proiectate pe un domeniu relativ restrâns go, 
aproximativ (20000 — 90000) N/ m”. 

În figura nr. 5.14 sunt reprezentate curbele de qo= ct. într-un sistem de 


PA | 


să i 

E S P l 
ggr itr otopoupoem / 
40 si 
30 A 
29 
10 — Tropopoanzu — 

ATSE INN EEN pean 
0 5 i0 15 20 25 o 


Fig. 5.14 
coordonate având ca axe nūmărul Mach Mo şi înălțimea de zbor H. Curbele 
sunt obținute prin alegerea unei combinații de presiune . dinamică și 
altitudine, aceasta din urmă fiind folosită pentru calculul presiunii statice şi 


calcului numărului Mach, din ecuaţia (5.7) pusă sub forma 
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M= a 63). 
Ya Po 


Sunt de remarcat câteva caracteristici care se observă în figura nr. 5.3. 
- În primul rând, dacă n-ar fi descreşterea exponențială a 
presiunii statice cu altitudinea, ar fi necesare înălțimi de zbor imense pentru 
vehiculele hipersonice; 

-În al doilea rând, din acelaşi motiv, lärgimea coridorului de 
zbor pentru un anumit domeniu a lui qo este relativ mic. Aceasta este în 
concordanță cu afirmaţiile făcute care, luate împreună cu faptul că 7 este 
relativ constanta pentru aceste înălțimi, arată că traiectoriile de qg=ct. din 
figura nr. 5.14 ar trebui să fie aproximativ 4.5 km., una de alta, la același Mo; 


- În al treilea rând se observă că, practic, toate zborurile 
hipersonice au loc în stratosferă. Cât timp viteza sunetului depinde de 
presiunea statică şi deci de altitudine, liniile de Mach constant nu sunt chiar 
linii de viteză constantă. De exemplu, când Mo este 25; valorile lui Vo, 
corespunzătoare lui qg de 23940, 47880 şi 26300 N/ n, sunt 8121, 8181 şi 


8272 m/s, respectiv. 


5.9.3.2. Debitul de aer 

Motoarele acroteactoare generează o tracţiune direct proporțională cu 
cantitatea de aer ce intră în motor. Pentru zborurile la viteze mari motoarele 
hipersonice trebuie să aibă capacitatea de a aspira cantități foarte mari de 


aer. 


tin = Poorts (5.32) 
unde pV, este masa de fluid neperturbat din avalul motgrului pe unitatea 


de suprafață, iar aria A este suprafața de curent care intră în priza de 


admisie a motorului. Această arie “capturată” poate fi mai mare sau mai 
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mică decât deschiderea prizei, şi este determinată de întreaga curgere în 
amontele motorului. 
Debitul de aer poate fi calculat, pentru orice altitudine de zbor şi 
număr Mach, din relația 
Po Vs Po'o Mo. (5.33) 
Ecuația (5.33) se poate pune sub forma 


M= constanta Pyn Gum (534) 


i Pra (om Po To 
în care membrul drept este funcție doar de altitudine. Rezultatele acestei 


analize sunt prezentate în figura nr. 5.15. Se observă că mărimea vitezei de 


(km, 

60 
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zbor, la un qo=ct., teduce foarte mult debitul de aer, pentru că altitudinea de 
zbor creşte și deci densitatea aerului scade. Acest efect poate fi văzut mai 


uşor sub forma 


3 


Hh aM. 


J 2. 

pho t= (5.35) 
Deoarece viteza sunetului variază puţin cu altitudinea conform 
ecuaţiei (5.35) arată că debitul de aer variază invers proporțional cu numărul 


Mach de-a lungul oricărei traiectorii de presiune dinamică constantă. 


Aceasta ridică o mare problemă proiectanților de motoare şi explică ` 


profilele lungi ale avioanelor hipersonice. Cea mai importantă preocupare a 
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acestora este aceea de a face ca aria Ag să fie mult mai mare ca aria prizei 


motorului. 


5.9.4. Analiza performanțelor motorului pentru zboruri 

hipersonice 

Cea mai bună metodă de obținere a performanțelor motorului este 
aceea în care se calculează randamentul total 77,- 

Există mai multe posibilități de analiză, fiecare cu avantajele şi 
dezavantajele ei. Oricum, luate împreună, acestea realizează o descriere 
completă a modului de operare a motorului hipersonic şi permite 
determinarea performanțelor la orice nivel de precizie. 

Una dintre cele mai importante cerințe, pentru înțelegerea 
comportamentului motoarelor hipersonice, este definirea precisă a 
configurației lor geometrice, Pentru aceasta se stabilesc secţiuni de referință 
de-a lungul motorului, reprezentate de numere şi nume. Secţiunile de 
referință sunt poziționate între componentele majore, marcând astfel 
începutul uneia şi sfârşitul alteia. Fiecare proprietate a curgerii este 
reprezentată de o singură valoare la fiecare secțiune de referință. Aceste 


secțiuni sunt reprezentate în figura nr. 5.16. 


Comprimare i 
Ardere Hestindere 


sternă 
Estei ne Esterno 


Combustibil Int. 


int. 


3 
Hi 


II - 


Fig, 5.16. 
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Se observă că s-au omis câteva numere ale secţiunilor de referință. 
Acest lucru a fost făcut pentru a crea o flexibilitate, în cazul în care s-ar 
introduce componente ca turbine, compresoare, injectoare, schimbătoare de 
căldură sau instalaţii de postcombustie. Secţiunea 10 este introdusă pentru 
expansiunea externă care nu apare în cazul motoarelor cu ajutaj de reacţie 


inclus complet. 


5.9.4.1. Performanțele sistemelor hipersonice 
Descrierea motorului poate fi uşor realizată prin performanțele sale 
globale. Aceste performanțe sunt legate de motorul reprezentat în figura nr. 


5.17 considerat ca un volum de control. 


Combustibil t 


| 


T 
a E 
arent de aer "o p Ipetiune | Gaze de mgtne 
a 
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P= 
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Fig. 5.17 


Acest model, idealizat, este unidimensional şi face presupunerea că 
gazele de ardere se destind până la presiunea mediului ambiant, aceasta fiind 
condiția necesară obţinerii unei tracțiuni maxime. Viteza curentului ia 
intrare şi viteza gazelor de ardere la ieşire se consideră paralele cu direcția 
forței de tracţiune neinstalată. 

5.9.4.1.1. Forța de tracţiune neinstalată 

Forța de tracțiune neinstalată F este definită ca tracțiunea totală 
exercitată de motor, presupunând curgerea externă ideală. Pentru motorul 


din figura nr. 5.5 este egală și de sens contrar cu diferența dintre impulsul la 
intrare şi ieşire, 
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5.9.4.1.2. Tracţiunea specifică 
Tracţiunea specifică este definită ca 


Tracţiunea neinstalată _ F 
Debitul de aer hp 


(5.36) 


Această relație reprezintă faptul că tracţiunea internă, sau neinstalată, 
a motorului este proporțională cu debitul de aer aspirat de motor. Astfel, 
dacă se cunosc ambele tracţiuni, totală neinstalată și specifică, se poate 
determina direct debitul de aer din relația (5.36). e: ` 

5.9.4.1.3. Consumul specific de combustibil ' 

Consumul specific de combustibil este definit ca 


Debit de combustibil 
Tracţiune neinstalată 


nis (6.37) 


Relația reprezintă faptul că, valoarea consumului specific de 

combustibil este proporțională cu tracțiunea neinstalată sau internă a 

motorului. Astfel, dacă se cunosc consumul specific de combustibil şi 

tracțiunea internă a motorului, se poate determina imediat debitul de fluid 
din relația (5.37). | 
5.9.4.1.4. Impulsul specific | j 
Impulsul specific este definit ca i 
Tracţiune neinstalată E 


=]p= = (5.38) 
Greutatea combustibilului 


wunde ap este accelerația gravitațională la nivelul mării. Consumul specific de 
combustibil este preferat când interesează economia de combustibil, iar 
impulsul specific este preferat când interesează tracțiunea adecvată. 

Importanța, în calcul, a mărimilor prezentate înai sus este dată de 
faptul că toate trei au în comun două caracteristici. Astfel: 

- ele lucrează cu proprietățile motorului care sunt cele mai importante 
pentru cumpărător, tracţiune, consum de combustibil şi debit de aer; 

- toate sunt prezentate ca fracțiuni din proprietățile motorului şi de 


aceea sunt independente de mărimea motorului. Acestea permit motoarelor, 


I 


wl 


e 


de acelaşi tip, dar mărimi diferite, să fie comparate corect, şi duce, de 
asemenea, la idea de'motor dimensionat în funcție de aplicaţia considerată. 

5.9.4.1.5. Raportul debit de combustibil / debit de aer 

Deşi nu este, 'o măsură a performanței, raportul dintre debitul de 
combustibil şi debităl de aer (pe scurt combustibil / aer) este frecvent folosit 
în ecuaţii care leagă între ele performanțele motorului. Acest raport este un 
indicator general al condițiilor de ardere în camera de ardere. Raportul este 
definit ca 

Debit combustibil A Pe i (5.39) 


Debit aer m 


5.9.4.1.6. Raportul stoichiometric combustibil, aer 

Limita superioară ideală pentru raportul combustibil / aer este valoarea 
ce corespunde arderii complete a oxigenului din aer cu toți reactanții din 
combustibil, cunoscut sub denumirea de raport stoichiometric 
combustibil/aer. Oricare altă valoare, mai mică decât aceasta, va duce la o 
pierdere de combustibil care nu poate fi ars. 

Ecuația chimică generală de ardere a combustibilului, ţinând cont de 
faptul că aproape “toţi combustibilii pentru! zborurile hipersonice sunt 
hidrocarburi, este a 

79 y 


CH, a2] +2.) = xCO, +20 + (at), (5.40) 


unde s-a considerat că arderea este ideală, adică produşii include numai 
dioxid de carbon şi apă. Ecuația (5.40) asigură ca toți atomii de carbon, 
oxigen şi hidrogen sunt consumați în această reacție stoichiometrică. 

Se determină din ecuația- (5.40) că: raportul stoichiometric 
combustibil/aer este | 


a ps 36x+3y 
“TOLY 


unde s-a ținut cont de masa atomică a elementelor participante (H=1, C=12, 


N=14 şi 0=16). Un combustibil tipic pentru un motor SR. este octanul, 


(5.44) 
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CaHrs, pentru care x=8 şi y=18, deci se obține fs= 0.0664. Un combustibil 
tipic pentru un MSRAS este hidrogenul, pentru care x=0 şi y=2, şi din 
ecuaţia (5.21) se obţine /„=0.0297. O concluzie, evidentă, este că raportul 
fe, este mai mic ca 1 i 

5.9.4.1.7. Randamentul total al motorului 

Funcția motorului aeroreactor, privit din punct de vedere 
termodinamic, este de a transforma energia chimică înmagazinată în 
combustibil în energie mecanică necesară funcționării sistemului. Acesta 
duce la o altă mărime numită randament total. 

Rata, cu care motorul pune la dispoziția sistemului energia mecanică 
este putere a se dată de expresia 

Putere = F Vy, (5.42) 


unde, aşa cum s-a considerat, tracțiunea neinstalată, ca şi tracțiunea 
instalată, are direcţia paralelă cu direcția vitezei de zbor. 

În mod uzual, în cazul sistemelor de propulsie se înlocuieşte procesul 
de ardere cu unul fictiv în care presiunea se consideră constantă şi nu există 
schimb de căldură sau lucru mecanic. Energia pusă la dispoziţie de reacţiile 
chimice se defineşte ca fiind căldura ce trebuie îndepărtată din produşii 
rezultați, în urma arderii, în ideea readucerii lor, la aceeași temperatură cu a 
reactanților (la aceeaşi presiune). Când este exprimată pe kilogram de 
combustibil este denumite căldură de reacție, Pa,. Cât timp valoarea căldurii 
este puțin influențată de domeniul normal de presiuni şi temperaturi al 
reactanților se ia referință starea de 23° C şi 7 atm. 

Astfel, rata la care reacţiile chimice pun la dispoziţie această energie 
ciclului motorului devine 

- Rata de energie chimică = m,-P,; 


- Randamentul total al ciclului motorului, 7,,este definit ca 


71 = Putere/Rata de energie chimică = 


The Fa 
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Randamentul total al motorului este un indicator direct care dă cum şi 
cât de bine folosește motorul energia depozitată în rezervoarele de 
combustibil, sau, altfel spus, cât combustibil este necesar să se afle la bord 
pentru a furniza suficientă energie în cazul unei dimensiuni date. 

3.9.4.1.8. Randamentele termic şi de propulsie 

Randamentul total al motorului poate fi considerat ca un produs al 
randamentului termic și al randamentului de propulsie. Astfel, se poate scrie 

h= (Puterea mecanică a motorului / Rata de energie chimică) x 
7, (Puterea / Puterea mecanică a motorului), 
adică, analitic 
sie ee 170 > 7 Np- 

Această ecuație arată că pentru obținerea randamentului total al 
motorului trebuie urmat procesul de transformare al energiei, de la energie 
chimică (în rezervorul de combustibil) la energie mecanică dată sistemului. 
Știind că gazele de ardere se destind până la presiunea atmosferică, puterea 
mecanică generată de motor se manifestă doar ca o variație a energiei 


cinetice a curgerii, astfel încât puterea mecanică å motorului este 


A ma PE ate Vl ea E ARA 
— (ph): E oo br E), 
Se obține, în final, 
ra 2 
Cai sv E 
N ar (545) 

1 i +5) 3 A 
y eu Ce are pe 

Damas DAI 


Din “analiza termodinamică a ciclului motorului se constată că 
randamentul termic crește, în principal, cu presiunea ciclului şi temperatura, 


deşi nu poate depăşi valoarea /. Aceasta este forța produsă de ciclurile 
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motoarelor cu raport mare de presiune. Mai mult decât atât, cum tracțiunea 
neinstalată este dată de variaţia impulsului de la intrare ld ieşire, atunci 
F = (tg + th, Va — = (+ PV) (5.46) 


astfel încât randamentul de propulsie, din ecuaţia (5.45), devine 
y, 
eni 
zu +f) A } 


17 Toae- ; | C 


Se observă că randamentul de propulsie creşte odată cu scăderea 
raportului dintre viteza gazelor de ardere la ieşire V, şi viteza curentului Vo. 
Se ştie că raportul combustibil/aer este mic față de 7, chiar în cazul arderii 
stoichiometrice. De aceea, se poate considera, în prima aproximație, că 


randamentul de propulsie este 


(5.48) 


unde s-a neglijat f în raport cu 2. 


5.9.4.2. Legături între performanţele motorului 
Ecuațiile (5.16) — (5.19) şi (5.24) pot fi rearanjate astfel încât ca să se 
obțină un sistem de relaţii între performanţele motorului. Rezultatele sunt 


prezentate în tabelul nr. 5.1. 
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Tabelul J 
F F -P; 
ESS im £ Eoflap Li To ] 
n% na Cp LA 
j 7 1 A 
c = = c, 
i E x Bo'la Fath 
7 
l1 F Pi P 
pa 7 îi 
ý Bo`S th  Bo'Cy i AA ? 
LA LA FEAA 
= PaA E oy 
d S -Pa th Palop Pa = w 


i= 
5.9.4.3.. Exemple de calcul 


În cazul calculului performanțelor motorului statoaeroreactor, dacă se 


specifică viteza de zbor, puterea calorică a combustibilului şi oricare două 
performanțe, toate celelalte pot fi calculate. 
a) Exemplul 1 

Un MSR zboară la o viteză de 610 m/s şi fploseşte un combustibil cu o 
putere calorică de 44200 kJ/ kg. Forţa specifică, neinstalată F/m este 
736 Ns/kg şi consumul specific de combustibil Csp este 62.3 g/(Ns). Trebuie 
determinate toate celelalte performanțe ale motorului. 

Prin urmare, 


J =Ē i0, =736-0.0023 =0.0458; 
m, 


2) 


i 6 
TL ELLE E 
Pic, 44200-10 -62.3 
1 10: 
lp Ss 636.23; 


Eo'Cy 9.81-0.0623 
LA H EF 1 736 
Ea ba a +l |==] — +] |=2.11; 
A G5) G5 ) 1.0458 (23 ) 


288 


alur- 


IZo 


2 
1, =y —=0.643; 


+] 
o 


= 0.660; 


m, = 2 =0.335. 


p 
b) Exemplul 2 
Un MSRAS zboară la o viteză de 2440 m/s şi arde hidrogen cu o 
putere calorică de 720000 kJ/kg. Raportul combustibil/aer este 0,0291 şi 


randamentul total 0.40. Să se determine celelalte performanțe. Ca atare, 


i 
E Fo Doa p se 0291-120000 -10 01 L sa NS fkg 
n V, 2440 
ep =A s08 z1 43%); 
Tig 
65 
IL- 102010 s; 


ac 981-508 


Yaf F pil- — (Bi: 
y Taf) m V "1029102240 


olus- 


o 


m= =0.975; 


=0.909; q, =" =0.410. 
=+] p 


Tabelul nr. 5.2 prezentat, mai jos, descrie fiecare secțiune, după număr 
şi nume, pentru o mai mare claritate a schemei secțiunilor de referinţă. 

5.9.5, Analiza ciclului termodinamic 

Înainte de analiza efectivă a ciclului termodinamic trebuie făcute 
câteva ipoteze. Prima este că mediul de lucru, aerul atmosferic, în acest caz, 
este o substanță pură. Specificând oricare două mărimi termodinamice 
intensive. Aceasta se realizează presupunând că aerul este în stare de 
echilibru la fiecare moment şi procesul de ardere este înlocuit cu un aport de 
căldură care adaugă energie egală cu cea eliberată de combustibil, dar fără 


adaos de masă sau schimbare în constituenții chimici ai aerului. 


Tabelul 5.2 


Descriere 


Curent liber neperturbat 


Începe comprimarea externă 


1 Se termină comprimarea externă 


Începe comprimarea internă 


- Intrare dispozitiv de admisie 


3 Ieşire dispozitiv de admisie 


Se termină comprimarea internă 


Intrare cameră de ardere 


4 Ieşire cameră de ardere 


Începe destinderea internă 


Intrare ajutaj de reacție 


9 Se termină destinderea internă 


Ieşire ajutaj de reacție 


Începe destinderea externă 


= 10 Se termină destinderea externă _] 
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A doua, mediul de lucru trebuie să treacă printr-o serie de stări de 


echilibru ce îl readuc la starea inițială. Aceasta este realizată prin patru 


procese reprezentate pe diagrama T — s în figura nr. 5.18 aişi b. 


T 


Tu 
c Conprinere 

b Adaos de caldura , 
e Bestindere 3 
r Cedore de colduro 


g 


su Í Taz 
Catetuto edauge ta 
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wd 


tae 


pm 


i 
Starea 0 - starpa 3. 
Comprimare' adiabatică de la temperatura statică a curentului liber 
T, la temperatura statică la intrarea în camera de ardere T; . Ireversibilitățile, 


sau “pierderile” datorate frecării și undelor de şoc, duc la o creştere a 


entropiei de la valoarea în curentul liber, s,, la valoarea la intrarea în 


schimbă şi procesul de comprimare adiabatic se numeşte izentropic sau 
ideal. 

Starea 3 —starea 4. 

În acest proceș, presiune statică este constantă, se face un adaos de 
căldură, de la temperatura statică la intrarea în camera de ardere Til 
temperatura statică la ieşirea din camera de ardere T4, fără adaos de mas 
Componenta axială arată că viteza aerului este constantă. Ecuația lui Gibbs 
permite calculul variației de entropie direct prin integrare, indiferent dacă 
gazul este perfect sau nu. 

Arderea sau procesul de adaos de căldură ar putea fi uşor modelat 
ținând unele proprietăți ale fluidului constante, cum ar fi aria de curgere, 
numărul Mach sau temperatura statică, dár se preferă totuşi presiune 
constantă din mai multe motive. Astfel, 

- în cazul menținerii presiunii constante, se evită posibilitatea 
separării stratului limită şi necesitatea proiectării structurii primare de a 
rezista la presiunea!maximă; 

- pentru MSRAS aceasta, este o extindere a analizei MTR-ul cu 
gaz tradițional şi a MSR-uliii, unde presiunea statică în camera de ardere 
este de asemenea constantă pentru că viteza curentului este adusă cât mai 
aproape de zero; 

- camerele de ardere, cu secțiune constantă, funcționează deseori 
la presiune constantă în timpul eliberării eneigiei chimice datorită separării 
stratului limită. : 
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Starea 4 — starea 10. 

În acest proces au loc destindere adiabată de la presiunea statică în 
camera de ardere, p3=p4 la presiunea statică a curentului liber pro=po, 
considerând că gazele de ardere se destind complet. Ireversibilitatea sau 
pierderile datorate frecării şi undele de şoc duc la o creştere a entropiei de la 
ieşirea din camera de ardere s4 la Sup la sfârşitul extinderii adiabate. Când nu 
există ireversibilități entropia rămâne constantă şi procesul de destindere 
adiabată se numeşte izentropic sau ideal. 

Starea 10 — starea 0. 

Ciclul termodinamic se închide cu un proces imaginar fără frecare, la 
presiune constantă, la care se degajă o cantitate de căldură suficientă din 
gazele de ardere, astfel încât curentul este adus la starea inițială de 
temperatură-presiune, Cum procesul este similar cu cel din camera de ardere 
se poate trage concluzia că viteza aerului este constantă, sau că viteza 
aerului rămas, la sfârşitul ciclului termodinamic, este identică cu cea care a 
produs tracţiune la sfârşitul procesului de destindere adiabată. 

Din punct de vedere energetic, căldura cedată este “echivalentă” cu 
acea porțiune a căldurii adăugate în camera de ardere care nu este 


transformată în lucru mecanic. 


5.9.5.1. Randamentul ciclului termodinamic 

Privit ca un motor termic, lucrul mecanic al ciclului motorului, în sens 
termodinamic, apare că diferenţa între energia cinetică la intrare şi ieşire. 
Energia cinetică la ieşire în secțiunea 70 poate fi complet anihilată de o 
turbină, în scopul producerii de energie mecanică. 

Presupunând că interacțiunile cu mediul, ale adăugării şi cedării de 
căldură sunt reversibile, este posibilă evaluarea a mai multor mărimi fizice 
de interes imediat, Spre exemplu, căldura adăugată ciclului pe unitatea de 
masă, din starea 3 până în starea 4, este dată de 
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+ 
Căldura adăugată = ÍT -ds (5.49) 
i 
şi căldura cedată pe unitatea de masă, din starea 10 până în 0, este dată de 


40 
Căldura cedată = f Tds. (5.50) 
o 


Cum nu există schimb de energie cu mediul, în timpul proceselor de 
comprimare şi destindere adiabate se obține lucrul mecanic al ciclului pe 
unitatea de masă dat de relația 


Lucrul mecanic = Căldura adăugată- Căldura cedată = 


p? p + 10 
=-= fT-ds- fT -ds (5.51) 
d o daci 


şi randamentul ciclului termodinamic devine 


ma (E) „re 

oma OU esa 
adâuzuu [r-as | fT -as 

3 3 


te 


Aplicând ecuația (5.52), se observă că rndamentul ciclului creşte cu 
raportul dintre temperatura ia care se adaugă, căldura şi temperatura la care 


se cedează căldura considerând, bineînţeles, că entropia nu creşte excesiv în 


timpul proceselor de comprimare şi extindere adiabată. 
Eliminând entropia din ecuaţiile (5.51) şi (5.52) folosind ecuaţia lui 


Gibbs, în favoarea entalpiei se obține 


4 LUĂ 
Lucrul mecanic = Î7-as- f T -ds =(ipis)-Gro-io) (5.53) 
a o 7 


A, 2 pa eta. 
te Ein 


L-i 


7294 


, 


! 
i 
Este de notat că de, fapt, căldura adăugată poate fi'înlocuită, în oricare 


din ecuaţiile de mai sus, de energia chimică a combustibilului cedată, deci 


pe unitatea de masă a aerului. Evident, 


: + 
Căldura adăugată = DAT CE E fT -as =i, (5.55) 
$ 


o 


în care f= iar puterea calorică a combustibilului a fost înmulțită cu 


randamentul arderii 7, pentru a ţine cont de posibilitatea că o parte din 
energia chimică a combustibilului nu este eliberată datorită timpului de 
reacţie sau amestecare, inadecvate, pentru o ardere completă. 

Aceste concepte sunt ilustrate, concret în figura nr. 5.19 ce conţine o 


T kE 


Fig. 5.19 - i 
diagramă T — s pentru MSR sau MSRAS. Efectele creșterii lui c, cu 


temperatura sunt vizibile în timpul procesului de adăugare de căldură la 
presiune constantă, unde conform ecuației lui Gibbs, panta curbei este dată 


de expresia 
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i 


pe 


r_I 
ds C 


Randamentu! ciclului termodinamic, figura nr. 5.19, este calculat 


direct din ecuația (5.54), 17, =0.549 . Aceasta concordă cu rezultatul bazat 


pe ecuația (5.52) şi estimarea integralelor din diagrama .7 — s, ca 


5.9.5.2. Te emperatura maximă de comprimare 
“Temperaturaistatică, la sfârşitul comprimării sau începutul arderii, nu 
poate fi crescută oricât de mult, fiind limitată de o valoare care previne 
disocierea excesivă în jetul de gaze de ardere. Pe măsură ce temperatura 
statică, la intrarea şi ieşirea din camera de ardere creşte, “pierderea” de 
energie prin disocieri neechilibrate la început consumă, treptat, în beneficiul 
unui randament termodinamic mai mare, Aceasta este o limitare serioasă 
pentru motoarele hipersonice reale de care trebuie ținut cont în practică. 
Determinarea acestor temperaturi maxime necesită o combinaţie de 
calcule elaborate pentru că temperaturile depind de multe variabile, 
incluzând înălțimea de zbor şi numărul Mach, pierderile la admisie, tipul de 
combustibil, raportul/aer şi geometria camerei de ardere şi a ajutajului de 


reacție. 


5.9.5.3. Numărul Mach la intrarea în camera de ardere 

Limita temperaturii de comprimare duce la restricții ale numărului 
Mach la intrarea în camera de ardere, M3, Temperatura de stagnare a 
curgerii la admisie, care este o proprietate fixă, este dată de expresiile 


7 =1,(1ztui)-r,[re 


a m), (5.56) 
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astfel încât numărul Mach la intrarea în camera de ardere trebuie să fie 
M,= Pra (zu) (5.57) 
k&-1 15 2 
pentru temperatura maximă de comprimare dată T3. Relația (5.57) este 
reprezentată grafic în figura nr. 5.20, pentru două valori limită ale 


raportului 73/70. Când 


Ma 
LUA 
f k=1.36 
sf A E 
EAJ 
7 ——— 
all 
JE = 
1 $ E 4 
Er aa ar a S CR 
Fig. 5.20 5 
Când 
2 |T, 
M, < Fnr 5.58) 
i E citi 


nu există nici o soluţie pentru că temperatura 7 este mai mare ca 
temperatura de stagnare a curentului liber. 


Când 


2 (DT, 
2 ti], 5.59 
M,> ( - e _ (5.59) 
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curentul care intră în camera de ardere trebuie să rămână supersonic sau 73 
permis va fi depășit. Aceasta duce inevitabil la ardere în regim supersonic, 
deci la MSRAS. 


5.9.6. Performanțele motorului 


5.9.6.1. Randamentul termic 
Considerând că, în analiză, masa de combustibil nu are nici o 
contribuţie, din ecuaţiile (5.52) şi (5.55) se obţine randamentul termic al 


motorului adică 


P, =- P, = ahe- (5.60) 


0 


Motivul diferenței, dintre randamentul termic 7, şi randamentul 


termodinamic al ciclului 7, este că cel din urmă nu este penalizat de 
energia chimică a combustibilului neeliberată în camera de ardere, în timp 
ce randamentul termic trebuie să țină cont de toată energia chimică pe care 
combustibilul o poate pune la dispoziție. : 

Folosind datele din figura nr. 5.19 şi luând o valoare de 0.9, pentru 


randamentul de ardere 77,, se obţine un randament termic de 0.494. 


5.9.6.2. Randamentul de propulsie 
Combinând ecuaţiile randamentelor cunoscute și (5.60) se poate 
obține randamentul de propulsie al motorului 


2 2 
=— (5.61) 
Vio 


E A 
+] Za 
yt l+ nyati 


n= 


o 
2 


$ 
E, 


r E 


Se observă că randamentul de propulsie crește continuu cu viteza de 
zbor şi se apropie de valoarea 1. Folosind datele din figura nr. 5.19, ca 
exemplu, se găseşte că, pe măsură ce viteza creşte de la 1800 m/s la 


3000 m/s, raportul m descrește de la 7.43 la /.17 şi randamentul de 


ci i 
a 


propulsie creşte de la 0.824 la 0.921, figura nr. 5.21. 


Te 
ass | 
aa y ga 
(CE F 
/ 

ogs L / 
083 + / 
igi ł + i t i => 

1500 1900 2300 2700 3100 3506 A 


5.9.6.3. Randamentul total 


Folosind ecuația randamentului total al motorului, 7, este produsul 


ecuațiilor (5.60) şi (5.61) 


a a y f . (5.62) 


Folosind datele din figura nr. 5.19 se observă o creştere a 
randamentului de la 0.407 la 0.455 cu creşterea vitezei de zbor de la 
1800 m/s la 3000 m/s. Randamentul total se apropie de randamentul termic 
de 0.494 când viteza de zbor devine arbitrar de mare, figura 5.22. 
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mm 


creşte de la 1800-m/s la 3000 m/s, figura nr. 5.23. 


bag + 


DARAS 


4 


94 Ly 
1500 1909 


5.9.6.4. Impulsul specific 


Impulsul specific poate fi calculat cu relația 


t 
2300 


t 
2700 


4 
t t 
30 3560 


Fig. 5.22 


R 


di 


E Ra | 


ZoPo 


(5.63) 


Pentru datele din figura nr. 5.19, folosind hidrogen drept combustibil, 
i 


impulsul specific scàde de la 2730 s la 1830 s pe măsură ce viteza de zbor 


— 200 fe 


150 + 


1500 poo 2300 


t t + 
ama 3e 35% 


Fig. 5.23 
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5.9.7. Analiza primului principiu 

5.9.7.1. Ciclul termodinamic 

După cum s-a văzut, măsurarea performanțelor motorului poate fi 
făcută pentru orice valori date ale vitezei de zbor Vo, raportul 
combustibil/aer f şi puterea calorică a combustibilului, P,, odată ce 
randamentul termic al motorului este cunoscut. Cea mai bună metodă de 
determinare a randamentului termic, din ciclul termodinamic, este folosind 
ecuaţiile (5.44) şi (5.60), care depind de cunoaşterea entalpiei statice la toate 


cele patru puncte ale ciclului termodinamic şi a randamentului de ardere 7. 


Pentru a determina entalpiile statice necesare este utilă parcurgerea întregii 
diagrame T-s, începând şi sfârșind cu condițiile inițiale sau condiţiile 
curentului liber. Aceasta necesită următoarele două presupuneri: 

- se consideră că aerul, la echilibru, se comportă ca un gaz perfect de-a 
lungul fiecărui proces termodinamic al ciclului. Știind că proprietățile 
aerului la echilibru pot varia de-a lungul ciclului, presupunerea constă în 
faptul că se pot folosi valori reprezentative pe fiecare evoluție în parte; 

- se presupune că există modele empirice, rezonabile, pentru 
descrierea comprimării adiabate, arderii la presiune constantă şi destinderii 
adiabate, Acestea sunt descrise ca randamente ale proceselor şi se consideră 
constante. 


Pentru comprimarea adiabată, randamentul procesului este 


= sl (5.64) 
i—i 
şi pentru destinderea adiabată 
m =4 si (5.65) 
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5.9.7.2. Analiza procesului termodinamic 
Se determină toate proprietăţile curgerii pentru toate patru evoluţiile 


ciclului. Se foloseşte raportul temperaturii statice a ciclului, 
21 (5.66) 


ca o variabilă independentă. 


a) Procesul de comprimare adiabatică (starea 0 — starea 3) 


L 2, (definiția randamentului comprimării, ecuația (5.44). 
o 
Astfel, 
EG- OR 
Ca) y’ 
deci 
T 
g5 vl-a)+n 21 (5.67) 
o . 
2. 53 — so (ecuaţia lui Gibbs, punctul 0 — punctul x). Din 
di dT / 
ds == Cosi 
Pe T ; 
se obține 
T 
5359 =S- = Cp n0; (5.68) 
ED 
3. p3/po (ecuaţia lui Gibbs, punctul x — punctul 3). Din 
di dT dp dp 
Zec PRE 
PET pp 
rezultă 
G (2) 
Pi T T > 
H| =| y= >]. 5.69 
Po G ) ( T SI 
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b) Procesul de adaos de căldură (punctul 3 — punctul 4) 
1. V; 
Vaz Vz; (5.70) 


T, i aa 
2. 4 (conservarea energiei). Din 
3 


-i= Cp lT -7,)= Ta SPa 


rezultă 
L pam hi; $ 6.71) 
G Cp w-Coo'To . 
3. s4— s3 (ecuaţia lui Gibbs). Din 
i dT 
ds=—= pb F 
se obține 
T 
34 — 59 5 5, r Zi. (7.52) 
3 


c) Procesul de destindere adiabatică (punctui 4 — punctul 10) 


1. 7/ T4 (ecuaţia lui Gibbs, punctul 4 — punctul 2). 


Din 


rezultă 


= Gia <1. (5.73) 


zaf 
T, (P P: 


2. Tio / Ta (definiția randamentului de destindere, ecuația (5.65)) 


S175; = Cp na> 1. (5.74) 


3 


d) Procesul de destindere adiabatică (punctul 4 — punctul 10) 


1. T/T; (ecuaţia lui Gibbs, punctul 4 — punctul y} 


rezultă 


TA NTS 
Z2 a (2 S <l; 
T, (pe P: 


deci 


` i y 


sau, combinând cu ecuațiile (5.67), (5.69) şi (5.75) se obține 


p Ce fe 
T R C, 
#21- 1-in-1- “bsi. 
T, A 


3. s/o — s4 (ecuația lui Gibbs, punctul z — punctul 10) 


di dT 
d =—= — 
T ET 
deci 
T, Tia. £ 
So Sa cc (a | 
T, A 


e) Procesul de cedare de căldură (punctul 10 — punctul 0) 
1. izo-io (căldura specifică la presiune constantă) 
di = CdT 


deci 
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(5.75) 


(5.76) 


(5.79: 


iiy (7-1) cs7y iei jo (5.78) 


2. s10 — So (ecuaţia lui Gibbs) 


di dT 
ds = 20 
TT 
rezultă 
i T, ToT, 
“S079 = Cr, ntz c, n(y2e-Z)zo (5.79) 
Ecuația (5.79) poate fi pusă și sub forma 
c =u. _ (5050) (5, 52) (5a 50) (5.80) 
Po nt To T, i i 
E In 2 în pp 240.24 
i T 


Această formă a ecuației permite verificarea independentă a căldurii 
specifice la presiune constantă a aerului Cp, în timpul procesului eliberării 


căldurii. 


5.9.7.3. Randamentul ciclului termodinamic 
Ecuațiile (5.44), (5.45), (5.61) şi (5.78) pot fi combinate pentru 


obţinerea expresiei algebrice a randamentului termodinamic, şi anume 


1 Se (a Gi 


C, m J- Pa Cp To mfo Pa 


po 


unde Te este dat de ecuația (5.76). Se observă că forja datorată aportului de 
4 3 CI 


P ” 3 -f-P 
căldură-apare doar în gruparea adimensională Lis, 
“p0 ` to 


5.9.8. Analiza tracțiunii 

Ciclul termodinamic şi analiza primei legi nu pot ţine cont cu uşurinţă 
de mai multe fenomene care pot avea o influență asupra performanței 
motorului, cum ar fi masa, momentul, energia cinetică datorată 
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combustibilului, geometria camerei de ardere şi gazele de ardere care nu au 
acceaşi presiune ca cea a mediului. Aceste fenomene pot fi luate în calcul 
prin studiul unei curgeri unidimensionale care foloseşte întregul set de 
ecuații de conservare pe volumul de control, dar în acest caz este nevoie de 
mult mai multe date inițiale. Metoda foloseşte funcţia de tracțiune a 
curentului Sa ca o cantitate primară a curgerii. Această tehnică este numită 


analiza tracțiunii curentului. 


5.9.8.1. Tracţiunea neinstalată a motorului 
Analiza tracţiunii curentului este mult simplificată dacă volumul de 
control este ales în aşa fel încât să se obțină ușor rezultatele dorite. 


Volumele de control folosite de analiză sunt prezentate în figura nr. 5.24, 


Tupertul materiala 
pn 
F 


r 


Ts, 


Fara exponslune externo’ 
Conturul volumului de control 


Suportut matorutui d 


Cu evpansime arterne- > 


Fig. 5.24 
unde este de notat faptul că liniile de curent care constituie suprafața de 
separare între curgerea internă și externă coincid cu suprafața exterioară a 
motorului. Cea mai importantă cantitate care trebuie să fie evaluată este 


tracțiunea neinstalată F, care este definită ca fiind egală şi opusă forţei 


306 


axiale ce acționează pe curgerea internă când curgerea externă este perfectă. 
Tracțiunea este transferată vehiculului prin suportul motorului (numit 
montant, pilon,...). 

Această definiție a tracțiunii neinstalate duce la o împărțire a 
responsabilităților între proiectanții vehiculului şi cei ai motorului. 
Rezistența la înaintare a sistemului R, este forța axială ce acționează asupra 
curentului exterior în direcție negativă datorită ireversibilităților prin frecare 
şi formă geometrică. Tracțiunea instalată T este definită ca diferența dintre 
tracțiunea neinstalată și rezistența la înaintare, deci este egală cu forța axială 
netă ce acjionează asupra întregii curgeri. Astfel inginerii proiectanți de 

toare se ocupă în principal de forțele ce acţionează "pe siiprafeţele 
d deşi trebuie în acelaşi timp să se ocupe şi de minimizarea 
rezistenţei la înaintare. ia 

Se presupune că, în cazul curgerii supersonice sau hipersonice, 
curentul este neperturbat în amontele volumului de control (secţiunea 0). Se 
presupune de asemenea că proprietățile curgerii în secțiunea de ieşire 10 
sunt reprezentate de valori medii, şi că presiunea statică medie nu este 
neapărat egală cu presiunea curentului liber. Când presiunea statică medie în 
secţiunea 10 este mai mare ca presiunea curentului liber se spune că gazele 
de ardere sunt subdestinse, iar când presiunea e mai mică gazele sunt 
supradestinse. : 

Se mai face presupunerea că viteza de-a lungul întregului motor este 
paralelă cu direcția axială, lucru nu foarte adevărat, dar egre ușurează foarte 
mult calculele. a 

Din ecuaţia tracțiunii se poate scrie tracțiunea neinstalată ca 

F =tio Viota Vo (Pio — Po)" Aro = 
= p-A)p- lt + 2-4 p (du -A) 


sau, în termeni de forță de tracțiune specifică neinstalată, ca 


(5.82) 
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pr 


a 


EUS) Suo -Sa -2 B4e r), (5.83) 
O 9 


unde s-a folosit legea gazului perfect pentru a se elimina densitatea. 

Această relație prezintă două caracteristici importante. Prima, se poate 
deci determina tracțiunea specifică (care este caracteristică a motorului) şi 
poate fi convertită în alte mărimi de interes. A doua, funcţia tracțiunii 
curentului Se şi aria A fiind cunoscute în secțiunea 0, trebuie determinate în 


secțiunea /0 pentru ca tracțiunea specifică să fie complet cunoscută. 


5.9.8.2. Analiza componentelor 

Pentru a găsi funcția de tracțiune a curentului şi dria în Secțiunea 10, 
cel mai bine să se împartă motorul în mai multe părți şi analizate individual. 
O împărţire avantajoasă este cea asociată cu cele trei procese termodinamice 
descrise. 

a) Componenta de comprimare (secţiunea 0 — secțiunea 3) 


1. Sao (funcţia de tracţiune a curentului) 


su = ta); Í (5.84) 
2. T; (ecuaţia 5.66) 
T>yl ; (5.85) 
3. Va (conservarea energiei) 
V, = o —2-Ca-%-(p-l): (5.86) 
4. Sas (funcţia de tracțiune a curentului) 
sa-r[ tt), (5.87) 
LE 


5. pypo (procesul de comprimare adiabată, ecuațiile (5.67) şi 
(5.69) 
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e) 
P; w 3 
a =| — m] ; (5.88) 
Po EA 
6. 43/Ao (conservarea masei) 
An yaha (5.89) 


4 BY i 
2 ) Componenta de ardere (secțiunea 3 — secțiunea 4) 

În acest caz, există două soluţii corespunzătoare arderii la presiune 
constantă sau arderii la secțiune constantă. Energia degajată prin ardere este 
considerată ca adaos de căldură cu adaos de masă. Entalpiile absolute sunt 
folosite pentru o reprezentare mai bună a proprietăților de curgere, De 
asemenea se folosesc şi mărimile: 


Va „ raportul dintre viteza axială a injecţiei de combustibil şi V3; 
3 


- Z „raportul dintre viteza totală a injecției de combustibil şi V3; 
Ei 


rezistente 
- C, A arte A a coeficient de rezistență la înaintare al camerei 
4 AA A 
2 3 


de ardere; 
- Ca -(7-7%) =i, entalpie statică absolută i (T° este o temperatură 


de referinţă); 


- ie entalpia absolută a combustibilului ce intră în camera de ardere 


PENA (această cantitate este de obicei mult mai mică decât P, şi este neglijată). 


7) Arderea la presiune constantă 


1. Ve 


309 


LA 4, 
lf- fe 
tI- 


E i A 
ral l+f 2:0+f) RD 


2. T4 (conservarea energiei) 


n 1 , d y2 \ v? 
AT ltz 7 MTB foi FC + I+ ff S - 
pea (5.91) 
z y? = 
2C 
3. A/A3 (conservarea masei) 
44743 =(14f)- E o (5.92) 
6 ) Arderea la arie constantă 
1.V, 
bb? — 
pa i ea (5.93) 
2a 
unde: 
a=1- R / 
2C, 


y, RT) -V Ca, 
possadi] a). pia CA 
Hesa) 2 a 


R-T, 1 7 y? 
-iaf rg RASAS Cpt «(1% je | 


2. Te 
> 2 ANA z 
patac: (5.94) 
R 2-Cp hi 
3. ps/po (conservarea masei) 
Pa Ph 
Bi (13 f) Pi. 2 (5.95) 
Po ( ) T, v, 
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£) Ardere la presiune constantă sau arie constantă 


1. Sas (funcţia de tracțiune a curentului) 


Ei 


Su =F, fi Er ) ; (5.96) 


pu) Componenta de destindere (secțiunea 4 — secţiunea 10) 


1. Tio (proces de destindere adiabată) 
(2) 
E i 
To =T,41-1 1-2-2) “i 697) 
i Po P; 


2. Vio 


Va = JPV? +2-Cu (Th); (5.98) 


3. Saro (funcţia de tracțiune a curentului) 


Sao = Via fi Tte); (5.99) 


n 


4. A 4o (conservarea masei) 


Alho sU) „Pen. Da: (5.100) 
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Capitolul 6. MOTORUL PULSOREACTOR 


6.1. Consideraţii generale 

Motorul pulsoreactor (MPR) face parte din categoria sistemelor de 
propulsie cu comprimare dinamică. Acesta are ca fluid de propusie aerul, iar 
ca instalaţie de propulsie un ajutaj de reacție. Ceea ce este specific acestui 
motor este faptul că transformarea energiei chimice a amestecului 
combustibil-aer în energie termică este rezultatul unui proces de ardere 
izocor. Deci, funcționarea sistemului este pulsatorie, ciclul motor 
realizându-se cu o frecvenţă în intervalul (40-100) Hz. 

În timpul procesului de ardere apar oscilații de presiune, dorite sau nu 

care duc în cele din urmă, la deranjamente în exploatere cum ar fi: 
- suprasolicitarea mecanică a instalaţiei de ardere; 
- stingerea flăcării; 
- pericolul de explozie. 

Se impune deci, pe de o parte, combaterea acestor fenomene 
perturbatoare generate de 'oscilații şi, mai mult, utilizarea lor în 
intensificarea procesului de ardere. 

S-a observat că arderea în regim pulsator se produce cu o viteză mai 
mare decât în regim staționar, atât prin formarea temporară a unor valori 
mai mari ale presiunii şi temperaturii cât şi prin realizarea unor amestecuri 
focale mai bogate. 

Arderea nestaționară se poate realiza pe mai multe căi: 

a) Prin injectarea intermitentă a combustibilului în camera de 
ardere; 

b) Prin suprapunerea unor unde acustice peste curentul 
flăcării; 

c) Prin suprapunerea unor oscilaţii de presiune mai mari, 


obținute cu ajutorul piston în mişcare sau prin rezonanţă. 
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Prima cale a trezit interesul a numeroşi cercetători. Funcționarea de 
principiu a acestor tipuri de instalații de ardere este prezentată în continuare. 

Amestecul combustibil existent în spaţiul de ardere este aprins într-un 
mod oarecare. Gazele de ardere, formate în detonarea acestuia în camera de 
ardere, sunt eliminate în atmosferă printr-un tub de evacuare. 

Datorită efectului de inerție, în camera de ardere se stabileşte o 


depresiune, ceea ce determină aspirarea unei noi cantități de amestec 


proaspăt. 

În acelaşi timp, depresiunea determină reintroducerea în camera de 
ardere, a unei cantități oarecare de gaze incandescente care, prin amestecare 
cu aerul proaspăt, determină aprinderea acestuia și reânceperea unui nou 


ciclu de ardere. 


Timpul necesar parcurgerii acestor etape se numeşte perioada arderii ` 


pulsatorii T, iar inversul acesteia reprezinntă frecvența procesului pulsatoriu 
de ardere f sau v. 
Distribuţia presiunii de-a lungul sistemului de ardere pulsatorie este 


prezentată, în primcipiu, în figura nr. 6.1. 


S-a considerat că începutul ciclului de ardere, de perioadă T, are loc 
odată cu aspirarea amestecului proaspăt. Sistemele de ardere, care 
funcţionează după principiul descris anterior, pot fi: 

-  Autooscilante, cu întreruperea periodică, mecanică sa 
aerodinamică, a aspiraţiei amestecului proaspăt; 

- Cu oscilaţii forțate, în care combustibil se introduce 
pulsatoriu sub presiune. 

În primul caz, frecvența arderii pulsatorii este determinată de 
caracteristicile acustice ale instalaţiei de ardere. 

În al doilea caz, peste frecvența fundamentală, determinată de 


introducerea sub presiune a combustibilului, se suprapune frecvența proprie 


a instalaţiei de ardere. 

Sistemele autooscilante au fost dezvoltate în numeroase variante, cu 

aplicaţii extrem de interesante: 

- motorul pulsoreactor; 

- ca procedeu de încălzire; 

- în magneto-hidrodinamică, pentru producerea energiei electrice; 

- în pulverizarea unui fluid, introdus la capătul tubului oscilator; 

- ca sursă simplă de energie pentru antrenarea unui arzător mare, 
prin pulverizarea combustibilului; 

- la pulverizarea ierbicidelor şi insecticidelor în agricultură; 

- în procese chimice de sinteză în care sunt necesare presiuni 
foarte ridicate. 

În continuare, se vă face-o analiză, de esență, privind prima aplicaţie a 
arderii pulsatorii, în legătură cu motorul pulsoreactor ca sistem de propulsie 
al unei aeronave. | 

În general, un arzător pulsator autooscilant esțe" compus dintr-o 
cameră de ardere, un tub oscilant de evacuare şi o supapă sau un sistem de 
supape (mecanice sau aerodinamice), pentru alimeritarea cu amestec 


proaspăt. 
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Aprinderea şi arderea amestecului sunt dependente de variația 


presiunii produsă de sistemul oscilator. Rezultă, evident, că arderea nu se 


produce continuu, ca la arzătoarele obișnuite, ci intermitent, în acelaşi timp 


apărând şi o undă de Presiune. 


Arzătorul autooscilant este simplu, din punct de vedere constructiv, şi 


ieftin. 


6.2. Ardereă în regim pulsatoriu 


Cercetările efectuate, până în prezent, au urmărit influența oscilaţiilor 


asupra arderii. S-a constatat că există trei tipuri de oscilații: 
- Oscilaţii sporadice; i i 
- Oscilaţii de înaltă frecvență; 


- Oscilaţii de joasă frecvenţă. 


6.2.1. Oscilaţii sporadice 


Oscilaţiile sporadice apar întotdeauna când se arde combustibil lichid 
pulverizat, datorită neomogenității amestecului, În acest caz au loc variații 


ale vitezei de ardere, rezultând zone cu temperaturi diferite care produc unde 


de presiune de mică intensitate. 
6.2.2. Oseilaţii de înaltă frecvenţă 
Oscilaţiile de înaltă frecvență (f = 200 Hz -20 kHz)se datorează 


întârzierii reacției de combinare a combustibilului cu oxigenul, după 


injectarea sa în cameră. z 

Acestea sunt specifice instalațiilor cu încărcări termice mari. 
Fenomenul poate duce la distrugerea mecanică a camerei, deoarece 
amplitudinea oscilaţiilor de presiune sunt mari. Astfel: i 


- la amplitudini ale oscilaţiilor cuprinse între 20 % şi 50 % ale 
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presiunii camerei de ardere, variaţia în timp este sinusoidală şi 
corespunde undelor acustice, 
- la amplitudine până la 100 % variația presiunii prezintă forma 
unui dinte de fierăstrău, i 


- la ampitudini mai mari apar unde de detonație sau unde de şoc. 


6.2.3. Oscilaţii de joasă frecvență 

Oscilaţiile din domeniul de frecvenţă sub 200 Hz sunt considerate de 
joasă frecvenţă. Acestea au amplitudini mai mici şi conduc la o serie de 
dezavantaje. Astfel: 

=! scade randamentul arderii; 

- se produce funingine; 

- apare pericolul de vibrație şi deteriorare a instrumentelor de 
măsură; 

- se produc zgomote şi trepidații; 

- are loc stingerea flăcării; 

- există pericolul de exlozie. 

Din aceste motive, domeniul de reglare este mult micşorat, iar 
domeniul de variaţie al excesului de aer, pentru stabilizarea flăcării, este 
mult îngustat. Frecvența oscilaţiilor de joasă frecvenţă poate fi condiționată 
de: 

- dimensiunile camerei de ardere; 
- temperatura şi presiunea din camera de ardere. 
iar amplitudinea presiunii, de excesul de aer. 

În ceea ce priveşte mecanismul formării oscilaţiilor, există trei tipuri 
de oscilații: 

- oscilația funcție de presiunea adsolută din cameră, 
- oscilaţia funcţie de condiţiile de amestecare, 
- oscilația acustică, å cărei frecvență de rezonanță corespunde 


frecvenței sistemului de ardere. 
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Oscilaţiile de joasă frecvenţă se împart în: 
- oscilații acustice; 
- oscilaţii neacustice. 

Căt privesc oscilaţiile neacustice, dat fiind caracterul lor nedorit, se 
urmăreşte luarea de măsuri care să conducă la amortizarea lor. 

În teoria acustică, ce se ocupă cu apariția undelor într-un tub sau într- 
un rezonator care are o frecvenţă proprie de oscilație, se caută ca oscilația să 
satisfacă următoarea condiție: “una din componentele dezvoltării oscilatorii 
a căldurii trebuie să fie în fază cu unda de presiune”. Deci, dezvoltarea 
căldurii trebuie să se facă simultan cu creşterea presiunii şi invers. 

Astfel, s-a introdus noțiunea de factor de interacțiune, n. Acesta 
reprezintă factorul de proporționalitate dintre variația consumului de 
combustibil şi a gradientului de presiune în timp. Dacă c este consumul de 


combustibil, p este presiunea absolută în camera de ardere și € , respectiv 


J, valorile medii ale primelor mărimi, atunci este valabilă relaţia 


2-5) 
e-z (22) (6.1) 


=n. SI 
unde n este factorul de E ENE, poâte observa că nu presiunea 
este aceea care influențează consumul consumul de combustibil, ci variația 
de presiune. 

Dacă n=0, atunci arzătorul este insensibil la tendinţa de oscilație a 
canalului. Este, deci, foarte important de cunoscut factorul de interacțiune 
n. El poate fi determinat numai experimental. 

Un alt aspect al arderii este legat de schimburile de căldură și de 
substanță. Se ştie că schimburile de căldură şi de substanță sunt determinate 
de: 

- regimul de curgere; 
- profilul vitezei; 


- stratul limită la peretele separator. 
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În ceea ce priveşte profilul vitezei unui curent pulsator, acesta are 
alura dată de Schlichting, figura nr. 6.2, în funcţie de gradientul de 


presiune. 


Fig. 6.2 


Se observă că, în anumite condiţii, are loc o schimbare a sensului de 


curgere a curentului, o recirculare a sa, care influențează pozitiv 
intensificarea schimbului de căldură ducând în final, ia o egalizare a 
temperaturii. 7 

Cercetări mai recente au ajuns la concluzia că o mare importanță 
asupra schimbului de căldură o are variația relativă a vitezei curentului 


pulsator. Cu această ocazie s-a introdus noțiunea de factor de ondulanță. 


6.2.4. Arzătoare pulsatorii 

Alte cercetări au în vedere studiul zgomotului produs de arderea 
pulsatorie, care reprezintă un mare impediment în utilizarea éi. Ca atare, s- 
au făcut cercetări pentru a reduce acest zgomot. Astfel, în cazul unui motor 
pulsoreactor, pentru producerea unei forțe de reacție s-au folosit mai multe 
sisteme legate într-o baterie, la frecvențele de funcționare ale acestora 
diferind într-o mică măsură. Prin suprapunerea undelor sonore (interferență) 
s-au obținut unele ameliorări în privința zgomotului. ` 

În concluzie, studiul teoretic al arderii pulsatorii este deosebit de 


complex. Faptul că fenomenele apărute, interesante de altfel, âu suscitat şi 
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mai suscită încă păreri contradictorii, este util ca studiul teoretic să fie 
completat cu un studiu experimental la bancul de probă. 

În instalaţiile de ardere la presiune constantă au loc creşteri de 
entropie. 

Din punct de vedere termodinamic, arderea la volum constant şi la 
temperatură înaltă provoacă o creştere mult mai mică a entropiei, teoretic 
nulă, Ca urmare, se impune folosirea combustibililor superiori. 

Arderea apropiată de cea la volum constant se poate realiza în tuburi 
cu ardere explozivă repetată, adică prin ardere în regim pulsator. 

instalațiile de ardere autooscilante sau în rezonanță, cum este cazul 
motorului pulsoreactor, folosesc drept combustibil un lichid volatil, benzina. 
Combustibilul uşor volatil deoarece, pentru ca realizarea amestecului 
proaspăt combustibil-aer necesită mai puţină energie pentru pulverizare. 
Pulverizarea combustibilului se realizează prin energia curentului oscilator 


de aer. 
Arzătoarele autooscilante construite până în prezent se împart în trei 


tipuri de bază, figura nr. 3, Schmidt, Reynst, Huber. 


li 
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a) Arzătorul Schmidt este confecționat dintr-un tub de secțiune 
constantă, având la un capăt o supapă, iar la celălalt capăt fiind deschis. 


Frecvecța proprie de oscilație v a unui astfel de oscilator (tub de orgă) este 


v=—, (6.2) 
unde: 
- a este viteza sunetului corespunzătoare temperaturii gazelor din 
interior; 
- L este lungimea tubului ocilator. 
Evident, lungimea de undă este 4=4L. 
b) Arzatorul Reynst are frecvența de oscilație i 


PERU N LN te 
75 V(L+ s-ar) (65) 


Dacă se neglijază termenul Ta în comparație cu L, se obține 


frecvența proprie aproximativă 


a 
2. | | 6. 
P= m NVL Sa 


în care mărimile au următoarea semnificație: 


-S , secțiunea tubului oscilator; 
- V , volumuł camerei de ardere; 
- r, raza tubului oscilator. 
În principiu, majoritatea soluţiilor de arzătoare pulsatorii funcționează 
ca razonatoare Helmholtz. 
Dintre soluţiile prezentate şi variantele lor, cele mai semnificative sunt 
a) Camera de ardere pulsatorie Schmidt (1930), 
b) Tubul oscilator Argus-Schmidt. 
Camera de ardere pulsatorie a lui P. Schmidt diferă de cea a lui 


Marconnet, fiind realizată ca un tub neted puțin divergent. Sistemul de 
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aprindere compus dintr-un scaun de supape şi din lamele uşoare de oțel. 


Combustibilul este injectat în camera de ardere ca în figura nr. 6.4. 


nti dmisie E 
ventil de admisie injector de comb. 


| E gaze arse 
Fig. 6.4 


Soluţia impune o alegere judicioasă şi corespunzătoare a lungimii 


E= 


secțiunii tubului cât şi a secțiunii supapei. Posibilităţile multiple de 
combinare permit folosirea aproape a oricărui combustibil. Forma şi 
“dimensiunile tubului influențează pozitiv modul de funcționare -al—— 
arzătorului, astfel încât, în tuburile cilindrice, presiunea de ardere atinsă este 
de (2,5-3,5) bari iar într-un tub cu o divergență mică se obține presiunea de 
(5-6) bar. Diametrul tubului oscilator variază între 10 mm şi 100 mm. 
Forma capătului închis al tubului nu prezintă importanță. 
Tubul oscilator Argus-Schmidt, folosit în al doilea război mondial, la 
antrenarea bombelor V1, se deosebește de tubul Şichmidt, prin faptul că este 
„un rezonator Helmholtz. El reprezintă o perfecționare a tubului Schmidt 
realizată de Diederich şi construită de firma Argus, figura nr. 6.5. 


gaze arse 


= Fig. 6.5 
Tubul  Argus-Schmidt realizează la o ardere aproape 


staechiomertrică, are următoarele performanțe: 


- Încărcări termice pe secțiune de 105 [uw /m), 


- Dezvoltă o forță rectivă în repaus de 7500(N ] A 
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rin mesi anii i GAP dan 


- Raportul dintre masa şi forța reactivă este de 0.03[kg / N], 
- Consumul specific de combustibil, raportat la forța reactivă 
este de 7.105 [kg/ Ns] š 
- Randamentul termic al procesului Lenoir este de cca. 30 %, 
- Randamentul total al „bombei zburătoare” a fost de 4 %. 
În prezent, asemenea tuburi Argus-Schmidt sunt folosite la antrenarea 
elicei elicopterelor, deoarece raportul dintre masa tubului oscilator şi forța 


reactivă este de cca. 0,024 [kg/ N] iar consumul specific de combustibil 


este cu puțin mai mare decât al unui motor cu ardere internă cu piston. 


6.3. Caracteristicile motorului pulsoreactor 
6.3.1. Avantaje 
Avantajele MPR, faţă de MSR, sunt următoarele: 
a) Soluţia constructivă este simplă şi deci ușor de realizat; 
b) Sistemul poate funcţiona la punct fix, în condiţiile în care 
1 alimentat, din exterior, cu aer de un ventilator sau dacă sistemul este 


enat în mişcare, prin lansare, catapultare, etc. 


6.3.2. Dezavantaje 
Dezavantajele MPR, faţă de MSR, sunt. 
a) Forţa de propulsie a sistemului este mult mai mică decât cea 
a MSR; 
b) Consumul specific de combustibil este mare, în 
comparaţie cu cel al MSR; 
c) Ciclul motorului este pulsatoriu şi, ca urmare, zgomotul 
produs de către sistem este cu mult mai mare decât cel al motoarelor clasice; 
d) Deoarece este cu ardere la volum constant, combustibilul 
pe care îl foloseşte va trebui să fie foarte bine ateiizi din punct de vedere 


kigi 


cad 


ul 


chimic. Ca atare, MPR foloseşte benzine de calitate, cu cifră octanică 
ridicată. 

Din punct de vedere al destinaţiei, sistemul este utilizat în două 
variante: - 
i 
- Pentru nave mici și aeromodele; 
- Pentru avioahe țintă. 


6.4. Schema de principiu a pulsoreactorului 
De la început, se face observaţia că în legătură cu funcționarea 
sistemului, se disting două procese: 
1. Pornirea motorului; 


2. Funcționarea la regim. 


Figura nr. 6.6 cuprinde schema de principiu a motorului pulsoreactor. 


d li Hi 
2f ! 
E 


Fig. 6.6 


Principalele părți componente ale motorului sunt următoarele: 


I, dispozitivul de admisie; 

II, camera de ardere; 

II, sistemul de evacuare. 
Cu litere mici s-au notat: 

a, învelişul exterior, 

b, corpul central; 

c, canălizaţia de combustibil; ; 

d, chitlasa motorului; 


e, fereastră în chiulasă; 
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f, sistemul de supape elastice; 

g, sistemul de protecție termică; 
h, bujia; 

i, învelişul camerei de ardere; 

j, tub prelungitor (de rezonanţă); 


k, ajutajul de reacție. 


6.5. Pornirea motorului 

Pornirea sistemului se descrisă în cele ce urmaeză. 

În cazul în care sistemul este lansat, aerul pătrunde în dispozitivul de 
admisie. În zona canalului de lucru, de arie minimă Ay,» aerul este accelerat 
şi, astfel, se creează aici o depresiune accentuată, Datorită presiunii 
exterioare care acționează asupra combustibilului din rezervor, coloana de 
combustibil, din canalizaţia c, se deplasează spre canalul dispozitivului de 
admisie. Din interacțiunea celor două fluxuri aer şi combistibil, prin efect de 
carburaţie, are loc pulverizarea combustibilului. Masa de amestec proaspăt 
se deplasează către camera de ardere. Sub efectul presiunii dinamice a 
acesteia supapele elastice deschid ferestrele din chiulasă astfel, încât 
amestecul proaspăt pătrunde în camera de ardere. 

Declanșarea scânteii electrice asigură aprinderea violentă şi arderea 
amestecului carburant. Astfel, are loc o creştere a presiunii, (2-5) atiposfere 


dar şi o creştere a temperaturii de ardere stoechiometrică, T,, a amestecului. 


Sub efectul presiunii gazelor de ardere, supapele sunt împise către 
părăsească sistemul prin tubul prelungitor și apoi, prin ajutajul de reacţie, În 
camera de ardere se produce o undă de presiune care se propagă prin 
sistemul de evacuare, către ieşire. Datorită lungimii tubului de rezonanță se 
creează o diferență de presiune, între masa gazelor de ardere care se 


deplasează şi spațiul din spatele undei. Depresiunea creeată în camera de 
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ardere face posibilă redeschiderea supapelor şi, ca urmare, are loc 
pătrunderea unei mase noi de amestec, pe de o parte şi, pe de altă parte, 
atragerea unei mase de amestec dinspre secţiunea de ieșire către interiorul 
camerei de ardere. 

Cele două mase vor trebui să se întâlnească în camera de ardere, 
astfel încât gazele să aprindă amestecul proaspăt şi procesul de ardere să se 
reia. În acest scop, va trebui să existe o egalitate între frecvența arderii şi 
frecvenţa tubului de rezonanţă, astfel încât motorul să poată funcţiona în 
câmp sonor. Pentru a putea fi pus în funcțiune sistemul, tubul de rezonanță 


se face fie telescopic, fie găurit şi se testează la bancul de probă. 


6.6. Studiul proceselor de reaprindere și ardere: 
6.6.1. Metode de aprindere 
În privința mecanismului de aprindere a amestecului proaspăt, în 
procesul de ardere pulsatoriu există două modele: 
a) Modelul Reynst; 
b) Modelul Schmidt. | 

a) Modelul Reynst, consideră că la baza fenomenului de aprindere 
stau radicalii activați rămaşi în stratul limită de la ciclul de ardere anterior. 
În urma oscilaţiilor de presiune, în stratul limită apare o schimbare a 
regimului de curgere, din laminar în turbulent, astfel încât particulele 
activate sunt întroduse în masa amestecului proaspăt, producând astfel 
aprinderea. 

b) Modelul Schmidt admite că aprinderea are loc datorită undei de 
şoc care se deplasează de la capătul deschis al tubului oscilator spre camera 
de ardere a pulsoreactorului. Aceasta crează condiţii favorabile aprinderii, 
fără a produce o creştere importantă a temperaturii. De fapt, cercetări 
experimentale au arătat că aprinderea este dirijată de unda de presiune. 


Amestecul proaspăt aspirat, în contact cu gazele fierbinţi, se încălzeşte ia o 
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temperatură suficientă pentru a se afla într-un echilibiu labil care, datorită 
undei de şoc, duce la aprindere. ` 

Efectuând un calcul statistic, molecular-cinetic, se ajunge la 
concluzia că aprinderea printr-o undă de şoc este mai probabilă decât prin 


conducţie termică și difuzie. 


6.6.2. Consideraţii gazodinamice privind aprinderea 


Pentru cele ce urmează s-au ales valorile medii ale regimului de 


ardere, dintr-o cameră de ardere cu volumul V„ şi un tub oscilator de 


lungime L. În calculul presiunilor și al temperaturilor, un rol determinant îl 


au numai vitezele relative ale undei de şoc față de coloana de gaz. În faţa 
undei de şoc, gazul a fost considerat în rapaus, iar temperatura amestecului 
proaspăt şi temperatura medie a gazelor de ardere din camera de ardere 


se presupune cunoscută. Temperatura medie, 7,, a coloanei de gaz se poate 


determina cu ajutorul formulei aproximative 


2 
7, =(=) Fato, (6.5) 
KR A 


Evident, se poate stabili temperatura medie şi prin integrarea 


distribuției de temperaturi în lungul tubului oscilator 
Liv 
T =v | Tar, , (6.6) 
F i 
unde s-a notat prin v frecvența de oscilație a arzătorului.. 
Se notează mărimile caracteristice procesului cu următorii indici 


inferiori:-— -- — 


am , amontele undei de şoc, 


av, avalul undei de şoc, 


ga , gaze de ardere, 


ap; amestec proaspăt, 


r , reflectat. 


anan 


m 
i 
j 
| 


zau 


Se notează, de kemeni cu: 
- U,, viteza undei de şoc; 
-W,, viteza fluxului care urmăreşte unda de şoc, adică 
W, = [Pan PX Val pă 
- a, viteza locală a sunetului; 
- Pam: Tam Cam > 


amontele undei de şoc sau în faţă undei; 


mărimile corespunzătoare curgerii în 


-Pa Tur a mărimile corespunzătoare curgerii în avalul , 


av! 
undei de şoc sau în spatele undei. 

Procesul de trecere a undei de şoc, peste un salt de temperatură 
(limita de separație dintre gazele de ardere şi amestecul proaspăt), este 


reprezentat în figurile nr. 6.7 a şi b. 


Pi 


LE) 
Gaze de ardere || 
Unda de soc 


i 
; 


IN] î 
Amestec proaspat 
r m 


Tan W Te 
ÎS POE AE E, E 
F x 
a 
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man aM 


pozitrven 


P. i . 
| Gaze de ardere $ Amestec proaspat 


Unda de soc reflectata ;,; 
Mii M, 


Fig. nr. 6.7 


El conține două faze: 
a) Curgerea inainte de frontul de ardere, figura nr. 6.7 a; 
b) Curgerea după trecerea prin frontul de flacără, figura nr. 
6.7b. 
Când unda de şoc ajunge la limita de separație dintre gazele de 
ardere şi amestecul proaspăt, datorită saltului de temperatură, apare o 
creştere de presiune care conduce la apariţia unei unde de șoc reflectate U,, 
care se deplasează în sens invers undei inițiale. 
Evident, unda iniţială îşi contiuă deplasarea prin amestecul proaspăt. 
Linia punctată reprezintă frontul de ardere. 
Domeniile caracteristice sunt marcate prin cifre arabe încercuite: 
- 1, domeniul gazelor de ardere peste care a trecut unde de 
şoc incidentă; 
- 2, domeniul gazelor de ardere neperturbate de unda de şoc; 


- 3, domeniul amestecului proaspăt neperturbat; 
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| 
- 4, domeniul amestecului proaspăt perturbat de unde de şoc | 2a M-I i 
| Llon Msg | 
incidentă; | wS M (6.14) A 
- 5, domeniul gazelor de ardere perturbat atât de unda i În ceea ce priveşte unda reflectată, U,,, trebuie să se țină seama de i 
f i 
incidentă, cât şi de unda de şoc reflectată. j viteza gazelor de ardere în spatele undei de şoc. Deci i si) 
În vederea calculului, cu noile notații, se cunosc: i Yaw ni 
kid Tant Pam? Pomp? Tor > Kga» Rae Kapo şi Ras s7 a =: (6.15) | 
a zi 
Cu aceste valori, rezultă vitezele critice sau sonice Rezultă, imediat, 
= Rat 2k | 
aam 7 Aaa" Rpa lam > (6.7) Pan, = Pa, | 14M} 1) |, (6.16) | 
sii ai katl wd 
aan, =f kap Rop “Toma * sa 
2 
Numărul Mach al undei de presiune sau de şoc incidentă va fi å W -W. = 2am, Ma . (6.17) 
în e pl Ma ii A _ 
M, = i E: | Para ) Ă (6.8) Din ultima realaţie se obține 
io N Pann 2an, M?-1_ 2am, M? 20 M2 
Viteza undei de şoc, în domeniul gazelor de ardere, U, , este i Wo, “Woa ki M. kiM k+ TM: (6.18) a 
pr: sa sr ga Se za sr 
U, =M, “ax: (6.9) | Pe suprafața de separație, între gazele de ardere și amestecul y 
Viteza curentului de gaze de ardere, care urmăreşte unda de şoc şi se proaspăt, în conformitate cu condiţiile de continuitate ' . a) 
deplasează spre frontul de flacără, va fi , , Pa, = Porn? i (6.19) 
y 2 20 Ma A A (6.20) _ 
n Ol M (6.10) înlocuind, relațiile (6.19) (6.20) devin explicit 
“Temperatura gazelor de ardere, în urma undei de şoc, va fi 2k 2k i 
Pay | 1+ (210| pna] 1 AM, 1), (620 
toai 7 ZI katl a MINE 0. 2 a ind E 
= „e ofM: E 
To, =T [2 Ei) (2-1) e i (6.11) M? -1 y M- 
i = amp iln E n, E. (622) 
Pentru unda de şoc incidentă, YU, „ care se deplasează în domeniul Sea s 3 


Se scoate M, din expresia (6.21) şi se înlocuieşte în (6.22) 
amestecului proaspăt, se pot scrie relațiile _ 


rezultând în final, următoarea ecuație i 


i U; z ra ad 

sa (6.12) i io aN 

2k À i ] 

= i æ- M? —1)|, .13 i iz = 
Pan panl 73 E i pă ) (6.13) 
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pa 
| 


pe 


-l 


În ultima expiešis, toate mărimile sunt cunoscute, în afară de Ma 


care se determină prin îpcercări succesive. 
Rezultă creşterea de presiune la suprafața de paul. din (6.21) 
adică Pamp 


În urma undei de șoc, temperatura amestecului devine 


Viteza amestecului proaspăt, în urma undei de şoc, va fi: 


Za, M? -1 
w, =. 
* kotl Mo i 


l 
Pentru unda reflactată, cresterea de presitne este foarte mică, deci 
i 


Se poate observa că viteza gazelor, față de pereții camerei de ardere, 


nu este atceva decât 
W=U-a 
Este foarte înteresant de remarcat că termperatura amestecului 


proaspăt creşte, datorită undei de şoc, cu A7,,, unde 


Ap = Ta, -Tang 


te 
Această încălzire neânsemnată nu poate produce, în nici un caz, 
„aprinderea amestecului proaspăt în condiții obişnuite. 
i 
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Variaţiile temperaturii fluidului de lucru sunt prezentate în figurile 
nr.6.8 aşi b. 


T} Gazedeardere Amestec proaspat 


Unda de soc incidenta 


Îi 
„Front de ardere 


6.6.3. Viteza de ardere 

Procesul de aprindere este urmat de procesul de ardere care cuprinde 
probleme de cinetica de reacţie chimică, de difuzie moleculară și de 
dinamica gazelor. Arderea vaporilor de benzină cu oxigenul din aerul 


atmosferic este o reacție omogenă, întrucât se produce în faza gazoasă. 


Viteza de reacţie se defineşte prin variaţia concentraţiei unei 
componente de reacţie în timp adică 
p=&, (6.25) 


unde c este concentrația. 
Studii efectuate de o serie de cercetători au-condus la concluzia că 


viteza de reacție depinde de următorii parametrii: 
- presiunea, p; ăi 
- temperatura, 7 ; 
- gradul de amestecare. 


333 


Ținând seama de factorii enumeraţi, viteza de reacție a fost 


exprimată, în forma semiempirică, prin relația 


pp eT, (6.26) 
de către Schmidt, unde b, n sunt constante caracteristicile pentru fiecare 
combustibil, determinate pe baza măsurătorilor experimentale. 

Pentru a scoate în evidență valoarea relativă a vitezei de ardere, în 
cazul arderii pulsatorii, se consideră că presiunea are o variație sinusoidală, 


de forma 


„2 f 
p= pot ap-sin E, (627 
unde p este presiunea staționară, Ap este amplitudinea oscilaţiei, 7 este 


perioada de oscilație, iar ¢ este timpul. 


Cosiderând transformările adiabatice, rezultă depedența temperaturii 


de raportul presiunilor 


ru [2]. l (6.28) 
Po 


Înlocuind raportul presiunilor se obține 


(6.29) 
Expresia vitezei de reacție devine 
use e Doe 
[=] 
ro nfen] 
wapita] -e ( m ali ; 630) 
Po T 
Exponentul lui e se mai poate scrie dezvoltând-ul în serie 
it sa sita Casca b bose, 
Z h hao k 7 (631) 


dezvotându-l în serie. 
Expresia vitezei de reacție, pentru condiţiile de referință (regimul 
staționar) este de forma 
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A 


m=pp e. (6.32) 
Raportul vitezelor de reacție, din regimul pulsator cât și cel staționar, 


este 


pp ouy Blunt 
Pa Psim27 | ennt (6.33) 
LA 
Cosiderând numai valorile pozitive, adică variațiilor presiunii, şi 
ştiind că b a se observă că regimul pulsator de ardere este cu atât mai 
al 3 


| 

| = avantajos cu cât combustibilul are o energie de activare "mai mare. 

| Admiţând, că toată energia se prezintă sub forma de translație şi 
4 


cunoscând temperatura medie de autoaprindere a amestecului bezină-aer, 


atunci 
e 3 
Sa Ena = 205 RImoaprna > 
Ea 3 
b= FA =20. 3 * Teutoaprand 
D şi 


+ 


n Ry 2 h 
T, fiind temperatura în urma undei de şoc. 


| Iată de ce încărcările termice mari se obțin’ prin ardere în regim 
pulsatoriu. Viteza de ardere este mult mai mare față de viteza de ardere din 


regim staționar. La aceasta se adaugă şi aprinderea mult mai intensă. 


6.6.4. Avahtajele arderii pulsatorii 
Principatele avantaje ale arderiipulsatorii sunt următoarele: 
î. Fenomenul de aprindere, în cazul arderii pulsatorii, diferă 


de aprinderea bazată pe conducție termică; 


a 


2. Încărcările termice realizate sunt de zeci de ori mai mari 


decât încărcările focoaselor obşnuite; 


335 


i 


3. Măsurători experimentale au pus în evidență că viteza de 
propagare a frontului de flacără, la arderea pulsatorie, este de circa 
500m/s, cu mult superioară vitezei de ardere indicate în literatură pentru 
motorul cu arderg internă, care este de de 30m/s şi aceasta realizată în 
condiţii de presiune şi temperatură ridicate; 

4. La arderea pulsatorie, presiunea la care apare aprinderea 
este situată. în juriul presiunii atmosferice, iar temperatura amestecului 
proaspăt este scuzată; i 

5. În iniţierea arderii pulsatorii, gazul care urmăreşte unda de 
şoc curge spre frontul de flacără cu o viteză de circa (78-20)m/s. La 
aprinderea prin conducție termică şi difuzie, dimpotrivă, produsele de ardere 
se îndepărteză de frontul de flacără. 

6. Arderea pulsatorie este insensibilă la combustibilul folosit 


spre deosebire de celelalte modele de ardere. 
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